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Resumen
La turbina de gas actualmente representa un importante elemento dentro de las centrales
te´rmicas, las cuales generan aproximadamente un 60% de la energ´ıa ele´ctrica producida
en todo el mundo. Uno de los principales componentes que conforman esta tecnolog´ıa es el
compresor axial, el cual se encarga de elevar la presio´n del fluido de trabajo. Este componente
tuvo sus mayores avances como consecuencia del desarrollo de la industria aerona´utica. Por
esta razo´n, se implementaron los turborreactores en las aeronaves de aplicacio´n comercial, lo
que genero´ una demanda de disen˜os de turbinas de gas con mayores eficiencias que lograran
reducir el consumo de combustible. En ese sentido, el presente trabajo de tesis pretende
explicar la metodolog´ıa del disen˜o fluidodina´mico de un a´labe rotor y estator de una etapa
del compresor axial. Se considero´ el perfil DCA como base para el disen˜o tridimensional del
cada a´labe. Este disen˜o es evaluado utilizando la dina´mica de fluidos computacional (CFD,
por sus siglas en ingle´s), la cual confirma la eficacia del disen˜o presentado. La eficiencia
isoentro´pica de compresio´n obtenida mediante simulacio´n nume´rica fue de 86.20%, el cual
se debe, principalmente, a la seleccio´n del tipo de perfil. Se incluye, adema´s, la curva de
desempen˜o de la etapa disen˜ada para una misma velocidad rotacional. El presente documento
de tesis finaliza estableciendo las conclusiones del tema y planteando los trabajos futuros.
Palabras claves— Turborreactor, compresor axial, CFD, disen˜o de a´labe, perfil DCA.
iv
I´ndice general
Introduccio´n 1
1 Aspectos Preliminares y Planteamientos 3
1.1 Evolucio´n de las Turbinas de Gas . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3
1.2 Estado del Arte del Disen˜o Aerodina´mico de los A´labes del Compresor Axial 8
1.3 Consideraciones de la Tesis . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 15
1.4 Formulacio´n del Problema a Investigar . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 15
1.5 Definicio´n del Problema . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16
1.6 Justificacio´n . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16
1.7 Hipo´tesis . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16
1.8 Variables . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16
1.8.1 Especificaciones de funcionamiento . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16
1.8.2 Para´metros geome´tricos . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16
1.8.3 Para´metros del aire . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17
1.9 Limitaciones . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17
1.10 Objetivo de la Tesis . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17
1.10.1 Objetivo General . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17
1.10.2 Objetivos Espec´ıficos . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17
2 Marco teo´rico 18
2.1 Turbina de Gas . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 18
2.1.1 Descripcio´n . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 18
2.1.2 Componentes de la Turbina de Gas para Propulsio´n Ae´rea . . . . . . . 19
2.1.3 Compresor Axial . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 22
2.1.4 Diagrama de Velocidades del A´labe del Compresor Axial . . . . . . . . 23
2.2 Termodina´mica de la Etapa del Compresor Axial . . . . . . . . . . . . . . . . 24
2.2.1 Diagrama Entalp´ıa-Entrop´ıa . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 24
2.2.2 Trabajo . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 26
2.2.3 Eficiencia . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 26
2.3 Geometr´ıa del A´labe . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 27
2.4 Para´metros Adimensionales . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 29
2.4.1 Coeficiente de Carga . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 29
2.4.2 Coeficiente de Flujo . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 29
2.4.3 Grado de Reaccio´n . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 29
2.4.4 Relacio´n de Presio´n . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 30
v
I´ndice general
2.4.5 Factor de Difusio´n . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 30
2.4.6 Nu´mero De Haller . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 31
2.4.7 Solidez . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 31
2.4.8 Relacio´n de Aspecto . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 32
2.5 Aerodina´mica . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 32
2.5.1 Coeficientes de Sustentacio´n y Arrastre . . . . . . . . . . . . . . . . . 32
2.5.2 Nu´mero de Mach . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 33
2.6 Dina´mica de Fluidos Computacional . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 33
2.6.1 Ecuaciones Gobernantes . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 33
2.6.2 Me´todo de Volu´menes Finitos . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 34
3 Metodolog´ıa de Ca´lculo Aerodina´mico del Compresor Axial 36
3.1 Introduccio´n . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 36
3.2 Para´metros de Disen˜o . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 37
3.3 Disen˜o Preliminar del Compresor Axial . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 38
3.3.1 Determinacio´n de la geometr´ıa de entrada del compresor . . . . . . . . 38
3.3.2 Determinacio´n de la geometr´ıa de salida del compresor . . . . . . . . . 40
3.3.3 Determinacio´n de los a´ngulos de flujo en la l´ınea media para la 1◦ etapa 41
3.3.4 Determinacio´n del nu´mero de etapas . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 44
3.3.5 Determinacio´n de los para´metros termodina´micos en cada etapa . . . 46
3.4 Disen˜o Tridimensional del A´labe de Compresor Axial . . . . . . . . . . . . . . 49
3.4.1 Disen˜o de Vo´rtice . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 50
3.4.2 A´labe Rotor . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 53
3.4.3 A´labe Estator . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 63
4 Simulacio´n Fluidodina´mica de la Primera Etapa del Compresor Axial 71
4.1 Introduccio´n . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 71
4.2 Desarrollo de la Geometr´ıa . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 71
4.3 Mallado de la Geometr´ıa . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 72
4.4 Definicio´n de las Condiciones Iniciales y Determinacio´n de las Condiciones de
Frontera. Procesamiento. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 75
4.5 Post-Procesamiento de la Simulacio´n Fluidodina´mica . . . . . . . . . . . . . . 79
5 Resultados 81
5.1 Resultados de la Simulacio´n Fluidodina´mica del Compresor Axial en el Punto
de Disen˜o . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 81
5.2 Resultados para Distintos Puntos de Trabajo . . . . . . . . . . . . . . . . . . 91
5.3 Trabajos Futuros . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 93
Conclusiones 94
Recomendaciones 95
Bibliograf´ıa 99
vi
I´ndice general
A Relaciones Diversas 100
A.1 Relaciones trigonome´tricas para el tria´ngulo de velocidades . . . . . . . . . . 100
A.2 Expresiones para la determinacio´n de la eficiencia total a total . . . . . . . . 101
A.3 Expresiones matema´ticas que representan la relacio´n entre los tria´ngulos de
velocidades y los para´metros ψ, φ y R . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 101
B Programas elaborados 103
B.1 Programa para el ca´lculo de las variables termodina´micas y de la geometr´ıa
del compresor axial . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 103
B.2 Funcio´n para el ca´lculo de los para´metros de los modelos emp´ıricos de Aungier
(Aungier, 2003) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 111
B.3 Programa para el ca´lculo de la geometr´ıa del a´labe rotor y estator de la primera
etapa del compresor axial . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 112
C Documento de autorizacio´n de uso de software ANSYS en las instalacio-
nes de la Pontificia Universidad Cato´lica del Peru´ 122
I´ndice de tablas
Tabla 1.1.1 Cronolog´ıa del desarrollo de las turbinas de gas. . . . . . . . . . . . 7
Tabla 2.3.1 Nomenclatura de la cascada de a´labes. . . . . . . . . . . . . . . . . . 28
Tabla 3.2.1 Para´metros de entrada para el disen˜o del compresor axial. . . . . . . 37
Tabla 3.3.1 Resultados correspodientes a la l´ınea media de la 1◦ etapa. . . . . . 44
Tabla 3.3.2 Factor de disminucio´n de trabajo en cada etapa. . . . . . . . . . . . 46
Tabla 3.3.3 Resultados de para´metros termodina´micos en cada etapa. . . . . . . 47
Tabla 3.4.1 Resultados para la determinacio´n de la geometr´ıa del a´labe rotor. . . 61
Tabla 3.4.2 Resultados para la determinacio´n de la geometr´ıa del a´labe estator. 67
Tabla 4.3.1 Tabla de propiedades y resultados sobre el mallado del a´labe rotor y
estator. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 73
Tabla 4.4.1 Para´metros establecidos para la simulacio´n. . . . . . . . . . . . . . . 75
Tabla 5.1.1 Resultados para diversos refinamientos de malla . . . . . . . . . . . 81
Tabla 5.2.1 Resultados para distintos puntos de trabajo. . . . . . . . . . . . . . 91
viii
I´ndice de figuras
Figura 1.1.1 Eol´ıpila de Hero´n. Fuente: El-Sayed (2008). . . . . . . . . . . . . . . 4
Figura 1.1.2 Turborreactor patentado por FrankWhittle. Fuente: Rolls-Royce (1986). 5
Figura 1.1.3 Re´plica del turborreactor Heinkel HeS-3B seccionado. Fuente: Deu-
tsches Museum, Mu´nich. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 6
Figura 1.1.4 El primer avio´n de propulsio´n a chorro del mundo, el Heinkel He-
178, accionado por el turborreactor He-S3B. Fuente: Mattingly and
Von Ohain (2006). . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8
Figura 1.1.5 Primera turbina de gas industrial instalada en Neuchaˆtel, Suiza. Fuen-
te: Eckardt and Rufli (2001). . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8
Figura 1.1.6 Rolls-Royce W2B (Welland). Fuente: Museum of Army Flying, In-
glaterra. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9
Figura 1.2.1 Ejemplo de malla computacional para un compresor axial de 6 etapas.
Fuente: Gallimore (1999). . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 10
Figura 1.2.2 Modificacio´n de la forma del a´labe estator: antes y despue´s (izquier-
da). Contornos de nu´mero de Mach en direccio´n axial a la salida del
estator: antes y despue´s (derecha). Fuente: Lee and Kim (2000). . . 12
Figura 1.2.3 Izquierda: ranura de succio´n en el estator. Centro: L´ıneas de corrien-
te sin la tecnolog´ıa de succio´n de la capa l´ımite. Derecha: L´ıneas de
corriente con la tecnolog´ıa de succio´n de la capa l´ımite. Fuente: Xiao-
qing et al. (2008). . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 14
Figura 1.2.4 Diagrama de flujo de energ´ıa para una etapa de compresor axial.
Fuente: Gallimore (1999). . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 14
Figura 2.1.1 Funcionamiento del turborreactor. Fuente: Rolls-Royce (1986). . . . 18
Figura 2.1.2 Difusor subso´nico (izquierda). Fuente: Greatrix (2012). Difusor su-
perso´nico (derecha). Fuente: El-Sayed (2016). . . . . . . . . . . . . . 19
Figura 2.1.3 Compresor centr´ıfugo (izquierda). Fuente: Rolls-Royce (1986). Com-
presor axial (derecha). Fuente: Greatrix (2012). . . . . . . . . . . . . 19
Figura 2.1.4 Ca´mara de combustio´n anular (izquierda) y ca´mara de combustio´n
tubular (derecha). Fuente: Rolls-Royce (1986). . . . . . . . . . . . . 20
Figura 2.1.5 Turbina axial. Fuente: Dixon and Hall (2014). . . . . . . . . . . . . . 20
Figura 2.1.6 Ca´mara de post-combustio´n. Fuente: Rolls-Royce (1986). . . . . . . 21
Figura 2.1.7 Tobera subso´nica (izquierda) y tobera superso´nica con geometr´ıa va-
riable y mecanismo para el direccionamiento del chorro (derecha).
Fuente: Greatrix (2012). . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 21
ix
I´ndice de figuras
Figura 2.1.8 Distribucio´n axial de presio´n y velocidad en un compresor axial. Fuen-
te: El-Sayed (2008). . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 22
Figura 2.1.9 Caracter´ısticas de operacio´n de un compresor. Fuente: Boyce (2012). 23
Figura 2.1.10 Diagrama de velocidades del a´labe del compresor axial. Fuente: Yahya
(2002). . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 24
Figura 2.2.1 Diagrama de Entalp´ıa-Entrop´ıa. Fuente: Yahya (2002). . . . . . . . . 25
Figura 2.3.1 Cascada de A´labes. Fuente: Dixon and Hall (2014). . . . . . . . . . . 27
Figura 2.4.1 Distribucio´n de velocidades en una cascada de a´labe cerca del punto
de mı´nima pe´rdida. Fuente: Dixon and Hall (2014). . . . . . . . . . . 31
Figura 3.3.1 Perfil de velocidades para las 4 primeras etapas de un compresor axial.
Fuente: Howell (1945). . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 45
Figura 3.3.2 Variacio´n de la temperatura total y esta´tica en cada etapa. Fuente:
Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 47
Figura 3.3.3 Variacio´n de la relacio´n de presio´n en cada etapa. Fuente: Propia. . 48
Figura 3.3.4 Variacio´n de la presio´n total y esta´tica en cada etapa. Fuente: Propia. 48
Figura 3.3.5 Variacio´n de la densidad total y esta´tica en cada etapa. Fuente: Propia. 48
Figura 3.3.6 Variacio´n del radio de la carcasa y del cubo en cada etapa. Fuente:
Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 49
Figura 3.4.1 Superficies de corriente cilindricas ψ a trave´s de un a´labe. Fuente:
Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 50
Figura 3.4.2 Variacio´n del grado de reaccio´n a lo largo de la envergadura del a´labe.
Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 53
Figura 3.4.3 Perfil de velocidades tangenciales en la salida de la primera fila rotora.
Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 53
Figura 3.4.4 Resultados experimentales sobre el efecto el nu´mero de Reynolds en
la pe´rdida de presio´n total y en el a´ngulo de salida de flujo. Fuente:
Farokhi (2014). . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 54
Figura 3.4.5 Nu´mero de Reynolds a lo largo de la envergadura del a´labe rotor.
Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 55
Figura 3.4.6 Factor de difusio´n a lo largo de la envergadura del a´labe para diversos
◦R. Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 56
Figura 3.4.7 Nu´mero de Mach de entrada a lo largo de la envergadura del a´labe
rotor. Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 56
Figura 3.4.8 Para´metros del perfil DCA. Fuente: Aungier (2003). . . . . . . . . . 57
Figura 3.4.9 A´ngulo de curvatura a lo largo de la envergadura del a´labe rotor.
Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 60
Figura 3.4.10 A´ngulo de incidencia de disen˜o a lo largo de la envergadura del a´labe
rotor. Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 60
Figura 3.4.11 A´ngulo de desviacio´n a lo largo de la envergadura del a´labe rotor.
Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 60
Figura 3.4.12 A´ngulo de calado a lo largo de la envergadura del a´labe rotor. Fuente:
Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 61
x
I´ndice de figuras
Figura 3.4.13 Desarrollo del a´labe rotor. Perfiles radiales desde el cubo hasta la
carcasa. Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 62
Figura 3.4.14 Geometr´ıa tridimensional del a´labe rotor. Fuente: Propia. . . . . . . 62
Figura 3.4.15 Nu´mero de Reynolds de entrada a lo largo de la envergadura del a´labe
estator. Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 63
Figura 3.4.16 Factor de difusio´n a lo largo de la envergadura del a´labe estator.
Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 64
Figura 3.4.17 Nu´mero de Mach a lo largo de la envergadura del a´labe estator. Fuen-
te: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 64
Figura 3.4.18 A´ngulo de curvatura a lo largo de la envergadura del a´labe estator.
Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 65
Figura 3.4.19 A´ngulo de incidencia de disen˜o a lo largo de la envergadura del a´labe
estator. Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 66
Figura 3.4.20 A´ngulo de desviacio´n a lo largo de la envergadura del a´labe estator.
Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 66
Figura 3.4.21 A´ngulo de calado a lo largo de la envergadura del a´labe estator. Fuen-
te: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 66
Figura 3.4.22 Desarrollo del a´labe estator. Perfiles radiales desde el cubo hasta la
carcasa. Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 68
Figura 3.4.23 Geometr´ıa tridimensional del a´labe estator. Fuente: Propia. . . . . . 68
Figura 3.4.24 Modelo 3D de la primera fila rotora del compresor axial. Fuente: Propia. 69
Figura 3.4.25 Modelo 3D de la primera fila estatora del compresor axial. Fuente:
Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 69
Figura 3.4.26 Modelo 3D de la primera etapa del compresor axial. Fuente: Propia. 70
Figura 4.2.1 Geometr´ıa del a´labe rotor. Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . 72
Figura 4.2.2 Geometr´ıa del a´labe estator. Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . 72
Figura 4.3.1 Mallado del a´labe rotor. Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . 74
Figura 4.3.2 Mallado del a´labe estator. Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . 74
Figura 4.4.1 Residuales de las ecuaciones de conservacio´n de maasa, momento y
energ´ıa. Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 77
Figura 4.4.2 Convergencia de las relaciones de presio´n y temperatura. Fuente: Pro-
pia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 77
Figura 4.4.3 Convergencia de la eficiencia isoentro´pica en la etapa. Fuente: Propia. 78
Figura 4.4.4 Convergencia del flujo ma´sico en el compresor axial. Fuente: Propia. 78
Figura 4.5.1 Geometr´ıa analizada. Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . 79
Figura 4.5.2 L´ıneas de corriente 3D en la holgura radial del rotor y estator. Fuente:
Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 79
Figura 4.5.3 Presio´n total a lo largo de la superficie correspondiente a un radio del
25%, 50% y 75% de la envergadura de los a´labes rotores y estatores.
Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 80
Figura 5.1.1 Variacio´n de los resultados con respecto al refinamiento de la malla.
Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 82
xi
I´ndice de figuras
Figura 5.1.2 Vo´rtice en la holgura radial del rotor y el estator. Fuente: Propia. . 82
Figura 5.1.3 L´ıneas de corriente en la mitad de la envergadura del a´labe. Fuente:
Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 83
Figura 5.1.4 L´ıneas de corriente para una envergadura de 25%, 50% y 75%. Fuen-
te: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 84
Figura 5.1.5 Presio´n total para una envergadura 50%. Fuente: Propia. . . . . . . 85
Figura 5.1.6 Temperatura total para una envergadura 50%. Fuente: Propia. . . . 85
Figura 5.1.7 Densidad para una envergadura 50%. Fuente: Propia. . . . . . . . . 86
Figura 5.1.8 Nu´mero de Mach para una envergadura 50%. Fuente: Propia. . . . . 86
Figura 5.1.9 Presio´n total en el plano meridional. Fuente: Propia. . . . . . . . . . 87
Figura 5.1.10 Temperatura total en el plano meridional. Fuente: Propia. . . . . . . 87
Figura 5.1.11 Densidad en el plano meridional. Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . 88
Figura 5.1.12 Nu´mero de Mach en el plano meridional. Fuente: Propia. . . . . . . 88
Figura 5.1.13 Velocidad en la superficie del a´labe rotor (adyacente a la capa l´ımite).
Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 89
Figura 5.1.14 Presio´n en la superficie del a´labe rotor. Fuente: Propia. . . . . . . . 89
Figura 5.1.15 Presio´n total en la superficie de los a´labes. Fuente: Propia. . . . . . 90
Figura 5.1.16 Temperatura total en la superficie de los a´labes. Fuente: Propia. . . 90
Figura 5.2.1 Curva de desempen˜o de la primera etapa del compresor axial di-
sen˜ado. Fuente: Propia. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 92
xii
Introduccio´n
La turbina de gas representa una de las principales tecnolog´ıas desarrolladas en los u´ltimos
100 an˜os, puesto que gracias a ella se ha elevado el potencial energe´tico mundial. Evidencia de
ello son las centrales te´rmicas donde se utilizan las turbinas de gas para suministrar potencia
en el eje mediante la cual se acciona un generador de corriente ele´ctrica. En ese sentido, se
han evocado estudios para el mejoramiento en la eficiencia de cada componente que permita
minimizar las pe´rdidas de energ´ıa.
Uno de los principales componentes que conforman esta tecnolog´ıa es el compresor axial, el
cual se encarga de elevar la presio´n del fluido del trabajo. Sin embargo, un gran problema
presentado durante la compresio´n, son los gradientes de presio´n adversos los cuales favorecen
la separacio´n de la capa l´ımite de velocidad. Es debido a ello, que se realizaron diversos
estudios sobre el disen˜o de a´labes de compresor axial con el objeto de atenuar las pe´rdidas
de energ´ıa producto de un desprendimiento de la capa l´ımite.
Los mayores avances en disen˜o de compresores axiales se produjeron como consecuencia del
desarrollo de la industria aerona´utica con aplicaciones militares. La idea de generar energ´ıa
ele´ctrica fue adoptada para la generacio´n de empuje que permitiera impulsar las aeronaves de
guerra. Es as´ı que se presentaron los primeros vuelos accionados por turborreactores durante
la segunda guerra mundial.
Como consecuencia se implementaron turborreactores en las aeronaves con aplicacio´n comer-
cial. De esta manera, se incremento´ la demanda de disen˜os de turbinas de gas con mayores
eficiencias que lograran reducir el consumo de combustible. En ese aspecto, se mejoro´ el disen˜o
aerodina´mico tanto de los a´labes del compresor axial como de la turbina de gas.
Por tal motivo, el presente trabajo de tesis se centra en el disen˜o aerodina´mico del a´labe del
compresor axial que permita lograr eficazmente las especificaciones de disen˜o de un turbo-
rreactor con aplicacio´n ae´rea.
En el primer cap´ıtulo se presentan los aspectos preliminares y los planteamientos de la tesis.
Se hace una revisio´n general acerca de la evolucio´n de la turbina de gas y se realiza una
revisio´n del estado del arte respecto del disen˜o aerodina´mico de los a´labes el compresor axial.
En este cap´ıtulo se incluyen los estudios sobre la optimizacio´n de los mismos. El cap´ıtulo
culmina sen˜alando las consideraciones de la tesis y el planteamiento de los objetivos generales
y espec´ıficos.
En el segundo cap´ıtulo se describe el proceso de funcionamiento de una turbina de gas,
1
I´ndice de figuras
as´ı como los componentes de esta. De igual modo, se realiza una descripcio´n de todos los
conceptos fundamentales utilizados en el disen˜o de los a´labes. Adema´s, se explica brevemente
la dina´mica de fluidos computacional (CFD), herramienta con la cual se evaluara´ el desempen˜o
de la etapa disen˜ada.
La metodolog´ıa del disen˜o preliminar del compresor axial es presentada en el tercer cap´ıtulo.
En ella se calcula los tria´ngulos de velocidades, el nu´mero de etapas y la geometr´ıa del
compresor. Luego, se explica a detalle el proceso de disen˜o tridimensional del a´labe rotor y
estator correspondiente a la primera etapa de la turboma´quina. Usando los perfiles calculados
a lo largo de la envergadura de los a´labes, se realiza el disen˜o CAD.
En el cuarto cap´ıtulo se explica la construccio´n del dominio computacional y la exportacio´n al
software CFD comercial Ansys-CFX. Se definen, adema´s, las condiciones iniciales, condiciones
de frontera y para´metros del solucionador que garantizan la convergencia de la solucio´n
nume´rica. Se explica, como parte final del cap´ıtulo, la etapa de post-procesamiento.
En el quinto cap´ıtulo se presentan los resultados, los cuales verifican el cumplimiento de
las especificaciones de funcionamiento. Se discute, adema´s, la influencia del refinamiento de
la malla en la solucio´n nume´rica. Adicionalmente, se muestra la evaluacio´n de la etapa en
distintos puntos de trabajo para una misma velocidad rotacional. Este resultado es expresado
en la curva de funcionamiento de la primera etapa del compresor axial. Asimismo, en la parte
final del cap´ıtulo, se establecen los trabajos futuros sobre el tema.
En las u´ltimas secciones del trabajo de tesis, se presentan las conclusiones, as´ı como las
recomendaciones sobre el trabajo de tesis. Se incluye, tambie´n, las referencias bibliogra´ficas
revisadas y anexos que se utilizaron en el presente documento.
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Cap´ıtulo 1
Aspectos Preliminares y
Planteamientos
1.1. Evolucio´n de las Turbinas de Gas
Las turbinas de gas actualmente representan un importante elemento dentro de las centrales
te´rmicas, las cuales generan aproximadamente un 60% de la energ´ıa ele´ctrica producida
en todo el mundo (Kehlhofer et al., 2009). Sin embargo, fue el creciente desarrollo de los
turborreactores para la propulsio´n ae´rea lo que favorecio´ en gran medida su adaptacio´n en
aplicaciones industriales culminada la Segunda Guerra Mundial.
En te´rminos generales, la turbina de gas es un motor disen˜ado para convertir la energ´ıa de
un combustible en una forma de energ´ıa u´til, como energ´ıa meca´nica o como impulso a alta
velocidad de un chorro (Bathie, 2002). De acuerdo con esta definicio´n, el presente trabajo de
tesis se centra en las turbinas de gas cuya aplicacio´n es el accionamiento de las aeronaves.
Para ello, es necesario realizar una revisio´n de la evolucio´n de esta tecnolog´ıa a trave´s del
tiempo.
El precursor ma´s temprano de este tipo de mecanismo fue construido por Hero´n de Alejandr´ıa
en el an˜o 130 a.C. y el cual uso´ la reaccio´n de dos chorros de vapor en un par de toberas de
posiciones opuestas situadas en una esfera conectada a una caldera de vapor para generar el
movimiento de dicha esfera alrededor de un eje (ver Figura 1.1.1). Este movimiento producido
por la expansio´n del gas caliente ser´ıa crucial tanto en el desarrollo de las turbinas de vapor
como de las turbinas de gas.
En 1791, el ingle´s John Barber obtuvo la primera patente de invencio´n donde describio´ los
elementos clave de toda turbina de gas moderna. No obstante, se desconoce la construccio´n
de un modelo bajo esta patente. Durante el siglo siguiente se realizaron prototipos los cuales
fracasaron, empero, en este tiempo se realizaron algunos progresos (Giampaolo, 2006). Es
as´ı que, en 1808, John Dumball observo´ la necesidad de una etapa estacionaria entre etapas
rotatorias, origina´ndose el concepto de la turbina de flujo axial. De otro lado, Bresson planteo´
el uso de un ventilador para adicionar aire en la ca´mara de combustio´n con el fin de enfriar
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Figura 1.1.1: Eol´ıpila de Hero´n. Fuente: El-Sayed (2008).
los gases producto de la combustio´n. Esta idea fue la base del enfriamiento por aire utilizado
actualmente en los a´labes de las turbinas axiales. De manera ana´loga, en 1850, Fernimough
sugirio´ la aplicacio´n de vapor a los gases producto de la combustio´n para disminuir su tem-
peratura antes del ingreso a la turbina axial. Esto fue la base de los sistemas de inyeccio´n de
agua para el aumento de la potencia y ma´s adelante para el control de los o´xidos de nitro´geno
(NOx).
Utilizando las ideas de Barber y Dumball, en 1872, el ingeniero alema´n Franz Stolze publico´
el disen˜o de una moderna turbina de gas que consistio´ de un compresor de flujo axial mul-
tieta´pico, una ca´mara de combustio´n y una turbina axial multieta´pica la cual accionaba el
compressor, adema´s de un regenerador que aprovechaba los gases de escape para recalentar
la descarga de aire del compressor. Este disen˜o no fue contruido sino hasta 1900, sin embargo,
las pruebas resultaron decepcionantes pues, el compresor y la turbina axial no alcanzaban el
80% de eficiencia necesaria para garantizar la operacio´n continua del turborreactor (Breeze,
2016).
La primera turbina de gas con operacio´n sostenida fue construida por el ingeniero noruego
Aegidius Elling y fue demostrado en 1903. Esta turbina produc´ıa una potencia neta de 8 kW
con una temperatura de entrada de 400◦C y una velocidad de 20 000 RPM. Asimismo, la
primera turbina de gas econo´micamente pra´ctica fue construida y probada en Hannover por
el alema´n Hans Holzwarth, la cual funcionaba mediante una combustio´n intermitente.
La Primera Guerra Mundial demostro´ el potencial de las aeronaves como un arma militar
efectiva. A pesar de ello, los avances permit´ıan construir solo aviones ligeros y pequen˜os
debido al disen˜o del motor de pisto´n a gasolina utilizado en la e´poca. Mientras que para
este tiempo la idea de la turbina de gas para aviacio´n era descartada debido a las grandes
dimensiones y peso del mismo, se utilizaba un motor a pisto´n turbocargado el cual predomino´
durante la Segunda Guerra Mundial (Giampaolo, 2006).
Tres de´cadas ma´s tarde, la compan˜´ıa suiza BBC Brown Boveri comenzo´ a fabricar compreso-
res axiales y turbinas sobrealimentadoras de vapor. Al mismo tiempo, en 1930, el ingle´s Frank
Whittle obtuvo su primera patente sobre un turborreactor cuyo disen˜o utilizaba un compresor
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Figura 1.1.2: Turborreactor patentado por Frank Whittle. Fuente: Rolls-Royce (1986).
centr´ıfugo (ver Figura 1.1.2). Durante estas tres de´cadas los avances se vieron obstaculizados
principalmente por las capacidades de fabricacio´n y la disponibilidad de materiales con resis-
tencia a las altas temperaturas y esfuerzos para ser utilizados en los componentes tales como
el compresor, la ca´mara de combustio´n y la turbina (Giampaolo, 2006).
Hasta el momento se hab´ıan realizado grandes progresos para la fabricacio´n de las turbinas
de gas con aplicacio´n en la generacio´n de energ´ıa ele´ctrica, cuando en 1935 el alema´n Hans
von Ohain interesado en las turbinas de gas para propulsio´n ae´rea obtuvo patentes sobre
un turborreactor con compresor centr´ıfugo. Esto hizo que la compan˜ia Ernst Heinkel A.G. lo
contratara para iniciar los trabajos de fabricacio´n del primer turborreactor para vuelos la cual
finalizo´ sus pruebas en 1939 (Bathie, 2002). Durante ese periodo, Alemania realizaba otros
trabajos, mediante la compan˜ia Junkers Airplane y bajo la direccio´n de Herbert Wagner,
para la fabricacio´n de un turborreactor incorporando un compresor de flujo axial. La gran
ventaja de este componente fue la reduccio´n en el dia´metro y en el peso total del turborreactor
culminada su fabricacio´n en 1938. En la Figura 1.1.3., se muestra una re´plica del turborreactor
en mencio´n ubicado en el Deutsches Museum, Mu´nich.
En agosto de 1939 se realizo´, en Alemania, el primer vuelo de un avio´n con turborreactor, el
He-178 (ver Figura 1.1.4), impulsado por la turbina HeS-3B. Luego de esta hazan˜a Alemania
desarrollaba, a fines de ese an˜o, el turborreactor axial 004 a trave´s de la Junkers, el turbo-
rreactor axial ma´s avanzado 003 por medio de la compan˜´ıa Bramo, y el 001 y 006 mediante
la compan˜ia Ernst Heinkel A.G.
Los avances en la tecnolog´ıa para la aplicacio´n estacionaria no se limitaron puesto que, en el
mismo an˜o, la Brown Boveri coloco´ la primera turbina de gas industrial (ver Figura 1.1.5)
dentro de una central ele´ctrica como unidad de generacio´n en Neuchaˆtel, Suiza, marca´ndose
as´ı el nacimiento de una nueva tecnolog´ıa de generacio´n de energ´ıa ele´ctrica (Breeze, 2016).
Esta central te´rmica contaba con 4 MW de potencia y una eficiencia de 17.4%, as´ı como una
velocidad de 3 000 RPM y una temperatura de 550◦C en la entrada de la turbina, adema´s,
las pruebas de aceptacio´n fueron supervisadas por el especialista en el campo de las ma´quinas
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te´rmicas, el Prof. Aurel Stodola (Van Der Linden, 1988).
En 1941, en Inglaterra, la compan˜´ıa Power Jets con Whittle en la direccio´n fabrico´ el tur-
borreactor W1 con compresor axial para luego montarlo en avio´n Gloucester F38/39 con la
consecuente proeza del primer vuelo de un turborreactor ingle´s. De manera paralela, la com-
pan˜´ıa Rolls Royce se encontraba desarrollando el turborreactor W2B, ma´s adelante conocido
como el Welland (ver Figura 1.1.6), el mismo que permitir´ıa el vuelo del Meteor. Asimismo,
la compan˜´ıa Metropolitan Vickers fabrico´, conjuntamente con la RAE, el turborreactor F-2
cuyo sistema incoporaba un compresor axial, consiguiendo el vuelvo exitoso de la versio´n
modificada del Meteor dos an˜os ma´s tarde (Bathie, 2002).
Todo esto ocurrio´ en secreto antes y durante la Segunda Guerra Mundial, lo que refleja el
hecho de que el vuelo de propulsio´n a chorro jugo´ un papel destacado en la maquinaria de
guerra de ambos bandos. Adema´s, vale la pena sen˜alar que en Inglaterra y Alemania se desa-
rrollaron las configuraciones de los primeros motores a reaccio´n con disen˜os de compresores
radiales; sin embargo, Alemania logro´ corregir este desv´ıo, es decir, la necesaria transicio´n
hacia un disen˜o de un turborreactor totalmente axial mucho ma´s ra´pido (Eckardt and Rufli,
2001).
Por otro lado, en Estados Unidos, la General Electric recibio´ el motor WIX y el disen˜o del
turborreactor W2B por parte de la compan˜ia inglesa Power Jets. Tras varias modificaciones
meca´nicas se consiguio´ probar el primer motor conocido como el motor 1. Gracias a esto, se
realizo´ modificaciones a otro motor con denominacio´n I-A para con ello lograr el primer vuelo
norteamericano utilizando la aeronave Bell P-59A en 1942.
Con lo anteriormente mencionado se elaboraro´ un cuadro cronolo´gico tal como se muestra
en la Tabla 1.1.1 en el cual se mencionan los acontecimientos ma´s trascendentales durante
el desarrollo de la turbina de gas. Cabe resaltar que fue el disen˜o del compresor axial la
pieza clave que permitio´ la realizacio´n exitosa de los turborreactores para propulsio´n ae´rea,
logra´ndose incrementar la relacio´n de presio´n de 2.5:1 en 1900, 5:1 en 1940, 15:1 en 1960
hasta valores actuales de aproximadamente 40:1 (Breeze, 2016).
Figura 1.1.3: Re´plica del turborreactor Heinkel HeS-3B seccionado. Fuente: Deutsches Mu-
seum, Mu´nich.
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Tabla 1.1.1: Cronolog´ıa del desarrollo de las turbinas de gas.
An˜o Nombre Pa´ıs Invencio´n
130aC Hero´n de Alejandr´ıa Egipto Eol´ıpila, ma´quina de vapor.
1791 John Barber Inglaterra Primera patente de una turbina de gas.
1837 M. Bresson Francia Uso de aire para la refrigeracio´n de los gases de
combustio´n.
1850 Fernimough Inglaterra Uso de vapor para la refrigeracio´n de los gases
de combustio´n.
1872 Franz Stolze Alemania Patente de turborreactor con compresor axial.
1900 Franz Stolze Francia Primera turbina de gas construida sin resultados
exitosos.
1903 Aegidius Elling Noruega Primera turbina de gas con operacio´n sostenida.
1908 Hans Holzwarth Alemania Primera turbina econo´micamente pra´ctica.
1930 Compan˜´ıa Suiza
Brown Boveri
Suiza Se comenzo´ a contruir compresores y turbinas
axiales.
1930 Frank Whittle Inglaterra Patente de turborreactor con compresor
centr´ıfugo.
1935 Hans von Ohain Alemania Patente de turborreactor con compresor
centr´ıfugo para propulsio´n ae´rea.
1936 Alan Griffith y Hay-
ne Constant
Inglaterra Se inicio´ los trabajos de construccio´n y prueba
de compresores axiales.
1937 Hans von Ohain Alemania Se contruye la turbina de gas HeS-3B (con com-
presor centr´ıfugo).
1938 Herbert Wagner Alemania Se contruye la turbina de gas con compresor
axial.
1939 Hans von Ohain Alemania Primer vuelo de un avio´n, el He-178, con turbina
de gas (HeS-3B).
1939 Compan˜´ıa Junkers Alemania Fabricacio´n de turbinas de gas axiales 004 y 003.
1939 Compan˜´ıa Heinkel Alemania Fabricacio´n de turbina de gas 001 (centr´ıfugo) y
006 (axial).
1941 Compan˜´ıa Power
Jets Ltd
Inglaterra Vuelo del avio´n Gloucester F28/39 con turbo-
rreactor W1.
1942 Compan˜´ıa General
Electric
USA Primer vuelo de un avio´n norteamericano, el Bell
P-59A, con turbina de gas I-A.
1943 Compan˜´ıa Rolls
Royce
Inglaterra Vuelo del avio´n Meteor con turborreactor W2B
(Welland).
1967 Compan˜´ıa Rolls
Royce
Inglaterra Primer motor turboventilador de tres ejes.
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Figura 1.1.4: El primer avio´n de propulsio´n a chorro del mundo, el Heinkel He-178, accionado
por el turborreactor He-S3B. Fuente: Mattingly and Von Ohain (2006).
Culminamos esta seccio´n sen˜alando la importancia del vertiginoso avance de los ordenadores
que permitio´ el disen˜o de estas ma´quinas, as´ı como su control y diagno´stico de fallos.
1.2. Estado del Arte del Disen˜o Aerodina´mico de los A´labes
del Compresor Axial
El avance tecnolo´gico del turborreactor continuo´ en ascenso por medio de estudios sobre
la mejora de cada componente en te´rminos de incremento de eficiencia, reduccio´n del peso,
aumento de la resistencia de los materiales a las elevadas temperaturas y otros aspectos. Estos
componentes fueron objeto de estudio a lo largo del tiempo y su progreso se dio de manera
equiparable. En tal sentido, la presente seccio´n ilustra los avances ma´s relevantes en materia
del disen˜o aerodina´mico del compresor axial.
Figura 1.1.5: Primera turbina de gas industrial instalada en Neuchaˆtel, Suiza. Fuente: Eckardt
and Rufli (2001).
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Uno de los primeros trabajos relacionados con el disen˜o de compresores axiales fue presentado
por Railly (1961), quien menciona que utilizando la teor´ıa de equilibrio radial simple del flujo
en los bordes de fuga de los a´labes rotores, el flujo tiende a un estado el cual es denomina-
do “flujo constante definitivo” (del ingle´s ultimate steady flow) despue´s de dos etapas. Por
este motivo, Railly indica que el disen˜o de la tercera etapa debe realizarse utilizando esta
suposicio´n.
En la primera parte del mencionado estudio se utiliza un disen˜o extremadamente simple
denominado teor´ıa del disco actuador, compara´ndose con una solucio´n ma´s exacta de las
ecuaciones basadas en un enfoque de equilibrio radial. Ambos resultados son comparados con
un conjunto de resultados experimentales. En la segunda parte, se discute la validez de estas
suposiciones respecto al flujo constante definitivo. Se muestra, adema´s, que el comportamiento
global de estas etapas de entrada depende de la relacio´n entre de la longitud y holgura axial
de la fila de a´labes. As´ı, para pequen˜os valores de esta relacio´n, el flujo tiende lentamente al
estado constante, pero para pequen˜os valores de la luz axial el estado constante es alcanzado
virtualmente en la tercera etapa.
Se discute, tambie´n, la influencia de la holgura y el nu´mero de a´labes, mostra´ndose que el
tratamiento de la ma´quina multieta´pica se reduce al tratamiento separado de la primera
etapa (vanos gu´ıa ma´s un rotor y un estator) ma´s el tratamiento del flujo constante definitivo
de la tercera etapa. El ca´lculo exacto del disco actuador, para el caso de holgura axial nula,
muestra que el flujo definitivo constante se alcanza en la tercera etapa. Por otra parte, los
ca´lculos de disco actuador con infinita relacio´n de aspecto (relacio´n entre la altura y la cuerda
del a´labe) revelan un comportamiento diferente de lo anteriormente descrito pues, de acuerdo
a ello, el flujo contante definitivo no se alcanza.
En este mismo estudio, el autor sen˜ala que para propo´sitos de disen˜o los ca´lculos exactos
demandan un tratamiento separado de la primera etapa, y que la segunda etapa muestra
distribuciones de velocidad cercanas al flujo constante definitivo a diferencia de la prime-
ra. Como resultado adicional, Railly utilizo´ el me´todo del equilibrio radial modificado para
contrastar los resultados del me´todo del disco actuador, observando que cerca de las pare-
des anulares la distribucio´n de presio´n esta´tica tiene la misma pendiente que la distribucio´n
Figura 1.1.6: Rolls-Royce W2B (Welland). Fuente: Museum of Army Flying, Inglaterra.
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obtenida mediante el me´todo de equilibrio radial simple.
Por otro lado, Gallimore (1999) presenta una descripcio´n de las principales caracter´ısticas
existentes en el complejo campo fluido del compresor de flujo axial multieta´pico, sen˜alando
que el flujo a trave´s del compresor axial puede ser categorizado como no estacionario, tridi-
mensional y dominado por los efectos viscosos. En este reporte, el autor establece 4 etapas
en el proceso de disen˜o de esta turboma´quina: disen˜o preliminar, disen˜o del paso del flujo,
disen˜o bidimensional de los a´labes y disen˜o tridimensional de los mismos.
En la primera etapa se define el esquema ba´sico del compresor como las l´ıneas anulares, el
nu´mero de etapas y la longitud total. De acuerdo con el autor, esta etapa es la ma´s crucial,
pues, de cometerse errores tales como un reducido nu´mero de etapas o una longitud muy
corta, entonces, ningu´n cambio posterior en la geometr´ıa de los a´labes o el nu´mero de los
mismos sera´ capaz de rectificar la situacio´n. Las entradas ba´sicas para el disen˜o son los
requerimientos de capacidad de flujo, relacio´n de presio´n, eficiencia y margen de sobrecarga
del compresor (surge). La herramienta que trata con esta primera parte del disen˜o es el
me´todo de la l´ınea media, el cual asume un flujo estacionario, no viscoso y unidimensional.
Utilizando este me´todo, se resuelve iterativamente los tria´ngulos de velocidades a trave´s del
compresor hasta encontrar la forma anular, el nu´mero de etapas, el nu´mero de a´labes y los
a´ngulos de flujo los cuales sean considerados satisfactorios.
En la segunda parte del proceso de disen˜o, calificado por Gallimore como el disen˜o del flujo a
trave´s de compresor, se incluyen los efectos de la capa l´ımite en las paredes extremas mediante
la especificacio´n del bloqueo y pe´rdida extra en los ca´lculos. Esto conduce a predicciones de
las cargas en los extremos del a´labe, perfiles de velocidad axiales, etc., debido a los efectos
del equilibrio radial y de la curvatura de la l´ınea de corriente.
Para la tercera parte, se define el a´labe con el cual se intenta lograr el a´ngulo de aire disen˜ado.
En parte del proceso se calcula la seccio´n de incidencia, desviacio´n y los para´metros de la
capa l´ımite. Por u´ltimo, en la cuarta etapa, se revisan diversos me´todos para evaluar el disen˜o
tridimensional. Uno de ellos utiliza la te´cnica de rejilla superpuesta para modelar las filas de
 
El cálculo incluye la interacción entre filas 
de álabes a través de planos de mezcla. 
El fenómeno de 
flujo tridimensional 
es calculado en cada 
fila de álabes. 
El modelo de fugas en 
el estator es 
desarrollado a partir de 
cálculos detallados para 
un álabe. 
Figura 1.2.1: Ejemplo de malla computacional para un compresor axial de 6 etapas. Fuente:
Gallimore (1999).
10
Cap´ıtulo 1. Aspectos Preliminares y Planteamientos
a´labes aguas arriba y aguas abajo. Otro me´todo utiliza el enfoque simple de plano de mezcla
(mixing plane) en el cual se simula so´lo un alabe por fila toma´ndose en cuenta la interaccio´n
que existe entre los a´labes a trave´s de planos contiguos (ver Figura 1.2.1).
La literatura proporciona investigaciones acerca de la optimizacio´n de los a´labes del com-
presor. Uno de ellos es el realizado por Lee and Kim (2000), quienes utiliza te´cnicas de
optimizacio´n nume´rica combinadas con un solucionador de las ecuaciones de Navier-Stokes
para encontrar una forma o´ptima del a´labe estator en un compresor axial mediante ca´lculos
en una etapa rotor-estator. Para la solucio´n de las ecuaciones de Navier-Stokes y la ecuacio´n
de la energ´ıa, utilizo´ una malla ajustada a la forma del contorno (body-fitted) y un esquema
de diferencias finitas expl´ıcito, despreciando los te´rminos viscosos excepto dentro de la capa
l´ımite la cual estimo´. El modelo de turbulencia aplicado fue el modelo Baldwin-Lomax. Uti-
lizo´, adema´s, el esquema de Runge-Kutta expl´ıcito para ir de la condicio´n inicial al estado
estacionario con un paso de tiempo determinado y realizando una variacio´n espacial para
acelerar la convergencia.
El estudio tomo´ como para´metros de entrada el nu´mero de Mach, la presio´n total y la tempe-
ratura total de ingreso, as´ı como la relacio´n de presio´n esta´tica en el eje (hub), con lo cual se
resolvio´ la ecuacio´n de equilibrio radial a lo largo de la envergadura del a´labe. Asimismo, con
el fin de tomar en cuenta los efectos del flujo tridimensional, se establecio´ optimizar el disen˜o
del borde de ataque (stacking line) del estator. De esta manera se establecio´ el problema de
optimizacio´n nume´rica expresado por (1.1).
Minimizar f(x)
sujeto a: x1i < xi < x
n
i , i = 1, . . . , n.
(1.1)
Donde f(x) es la funcio´n objetivo definida anteriormente y x1i ,x
n
i son los l´ımites inferior y
superior de las variables de disen˜o. La direccio´n de bu´squeda fue inicialmente encontrada
mediante el me´todo del descenso ma´s ra´pido y subsecuentemente utilizando el me´todo del
gradiente conjugado. De manera simulta´nea se utilizo´ el me´todo de la seccio´n dorada para
determinar la distancia o´ptima del movimiento a lo largo de la direccio´n de bu´squeda. Fi-
nalmente, el criterio de convergencia fue basado en la norma de la gradiente de la funcio´n
objetivo, para lo cual se opto´ por la eficiencia en la etapa. De esta manera, la funcio´n objetivo
quedo´ expresado por (1.2).
f = 1− η (1.2)
Donde,
η =
(
P0salida
P0entrada
)γ − 1
γ
− 1
T0salida
T0entrada
− 1
(1.3)
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De acuerdo a los resultados el a´labe estator fue modificado significativamente tal como se
aprecia en la Figura 1.2.2, donde el borde de ataque del a´labe estator es curvado. Mediante
el mismo se redujo el efecto de la estela, una de las pe´rdidas dominantes, cerca de la carcasa.
Adema´s, se incremento´ la eficiencia en 1.1% eleva´ndose la relacio´n de presio´n en el rotor y
estator. Por otro lado, se hizo hincapie´ en que no se ha considerado la optimizacio´n del rango
de operacio´n, pues los compresores deben permitir un amplio rango de trabajo dentro de la
curva de operacio´n.
Figura 1.2.2: Modificacio´n de la forma del a´labe estator: antes y despue´s (izquierda). Contor-
nos de nu´mero de Mach en direccio´n axial a la salida del estator: antes y despue´s (derecha).
Fuente: Lee and Kim (2000).
Por otro lado, se describe un caso de aplicacio´n del disen˜o aerodina´mico del a´labe. El mismo
fue dirigido por Wadia et al. (1999) y el cual tuvo por objetivo el incremento de la potencia
de una turbina de gas aeroderivada LM2500+, cuya aplicacio´n es la generacio´n de energ´ıa.
El reporte describe el disen˜o aerodina´mico y desarrollo de un compresor de elevada relacio´n
de presio´n (23:3:1) para la turbina de gas en mencio´n. Los requerimientos no fueron tan
rigurosos como en el caso de aplicaciones militares, pues para e´ste u´ltimo caso es necesario
un buen rendimiento en diversos puntos de operacio´n tales como para el despegue, aterrizaje,
velocidad crucero, etc.
Para este caso de aplicacio´n industrial, se espero´ que el compresor tuviera una buena eficien-
cia sobre un rango de velocidades. Se requirio´, para tal fin, un incremento de potencia de 31
200 a 39 000 SHP (potencia en el eje) lo cual se tradujo en el incremento del flujo de aire
en 23%. Dicho aumento fue logrado an˜adiendo una etapa en la parte delantera (rotor 0 y
stator 0) y redisen˜ando la primera etapa original, todo ello utilizando me´todos computacio-
nales tridimensionales. Adicionalmente, se disen˜o´ un vano gu´ıa de entrada el cual entrego´ la
distribucio´n de giro requerida por el a´labe de la etapa 0. Las pruebas de funcionamiento del
compresor mostraron el incremento de la eficiencia politro´pica del 88.9 al 91% y el incremento
de la relacio´n de presio´n de 18.8 a 23.3.
En el an˜o 2002, Larosiliere et al. (2002), mediante la NASA, publican un reporte acerca
del estudio del disen˜o aerodina´mico de compresores axiales multieta´picos avanzados, y cuyo
contenido se dividio´ en dos secciones. En la primera, se describe un disen˜o aerodina´mico
preliminar con una configuracio´n de 4 etapas en el contexto de la pra´ctica actual. En esta
seccio´n, se realiza una simulacio´n CFD de una fila de a´labes aislada para proporcionar alguna
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orientacio´n con el fin de afinar la forma del a´labe. En la segunda parte del documento, se
realiza el disen˜o de 2 de las 4 etapas utilizando su herramienta INV3D. Para esto, utiliza
el me´todo de disen˜o inverso que define un a´labe rotor transo´nico avanzado. Los resultados
muestran el rol cr´ıtico de este me´todo e ilustran el rendimiento alcanzable usando un enfoque
evolucionario mediante la dina´mica de fluidos computacional avanzada para turboma´quinas.
Ma´s tarde, Chen et al. (2005) desarrollaron un programa de optimizacio´n del disen˜o de una
etapa de compresor de flujo axial subso´nico aplicando te´cnicas nume´ricas al algoritmo de
simulacio´n. Entre las variables de disen˜o establecidas se tuvo el dia´metro del cubo (hub), la
altura del a´labe y la longitud de cuerda del a´labe rotor y estator. A diferencia de Lee, no solo
considero´ maximizar la eficiencia de la etapa, sino tambie´n maximizar el margen de operacio´n
antes de la entrada en pe´rdida (stall) y minimizar el peso de la etapa. Este algoritmo de
optimizacio´n considero´ diversas restricciones entre las cuales figuraron el dia´metro del cubo,
la velocidad de flujo axial y la velocidad rotacional del a´labe rotor. Este modelo representa un
problema de programacio´n no lineal el cual fue resuelto mediante una te´cnica de minimizacio´n
denominada SUMT. De acuerdo al autor, esta te´cnica ha sido exitosamente usado en muchos
problemas para la optimizacio´n del disen˜o de turbomaquinarias.
Dos an˜os despue´s, Xiaoqing et al. (2008) propusieron un concepto de disen˜o basado en la
tecnolog´ıa de la aspiracio´n de la capa l´ımite. La finalidad del estudio fue elevar la relacio´n
de presio´n en una etapa (rotor-estator), lo cual se puede lograr mediante dos opciones: la
primera es elevar la velocidad rotacional, y la segunda es incrementar el a´ngulo de giro del
a´labe. Sin embargo, el autor sen˜ala que debido a la restriccio´n en materiales y pe´rdidas por
ondas de choque no es posible aplicar la primera opcio´n. Asimismo, indica que la segunda
opcio´n es aceptable, pero con un grado de reaccio´n normal en el rotor que conducir´ıa a una
continua separacio´n de la capa l´ımite en el lado de succio´n y una baja eficiencia debido al
crecimiento de la gradiente de presio´n adversa.
La idea principal radicaba en que mientras se incrementaba el a´ngulo geome´trico de giro en
el a´labe rotor para aumentar la capacidad de carga, se adoptar´ıa un grado de reaccio´n bajo
para eliminar la separacio´n de la capa l´ımite permitiendo la operacio´n con alta eficiencia.
Este concepto resultar´ıa en el incremento del a´ngulo de giro del a´labe estator, lo que hac´ıa
necesario el uso de la tecnolog´ıa de aspiracio´n de la capa l´ımite en estos a´labes para restringir
la separacio´n de la misma. La Figura 1.2.3 presenta la propuesta de implementacio´n de la
tecnolog´ıa de aspiracio´n de la capa l´ımite, as´ı como los notables resultados en la distribucio´n
de las l´ıneas de corriente.
La ventaja del concepto propuesto por Xiaoqing fue el notable incremento de la relacio´n de
presio´n y la baja complejidad de la estructura de la aspiracio´n de la capa l´ımite debido a
que es adoptada solo para los a´labes estatores. Sin embargo, los factores limitantes en este
concepto fueron: el ligero bajo nu´mero de Mach en la salida del rotor, el a´ngulo de pre-rotacio´n
del rotor y me´todo de control de la separacio´n en la cascada estacionaria.
Para el an˜o 2009, Moreira et al. (2009) desarrollaron un paquete para el softwareMathematica
sobre el disen˜o aerodina´mico preliminar de un compresor de flujo axial multieta´pico basado en
la teor´ıa de la aerodina´mica para turboma´quinas. El programa toma como datos de entrada
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Figura 1.2.3: Izquierda: ranura de succio´n en el estator. Centro: L´ıneas de corriente sin la
tecnolog´ıa de succio´n de la capa l´ımite. Derecha: L´ıneas de corriente con la tecnolog´ıa de
succio´n de la capa l´ımite. Fuente: Xiaoqing et al. (2008).
el flujo ma´sico, la relacio´n de presio´n y propiedades del gas. Mediante dicha informacio´n
procede a calcular el nu´mero de etapas y, seguidamente calcula el dia´metro de la carcaza
(shroud), del cubo (hub) y el dia´metro medio utilizando, adema´s, los datos de coeficientes de
carga, coeficiente de flujo y grado de reaccio´n. Posteriormente, se determinan los tria´ngulos de
velocidades para cada etapa, proponiendo, adema´s, el uso de modelos emp´ıricos para calcular
Trabajo del eje
Energía en la entrada del 
estator
Pérdidas en el eje
Pérdidas por 
fricción de discos
Pérdidas en 
rodamientos
Pérdidas aerodinámicas 
en el rotor
Pérdidas en el 
perfil
Pérdidas 
secundarias
Trabajo 
isoentrópico
Pérdidas aerodinámicas 
en el estator
Trabajo de la etapa
Pérdidas en el 
perfil
Pérdidas 
secundarias
Pérdidas 
anulares
Pérdidas 
anulares
Fugas en 
extremos
Figura 1.2.4: Diagrama de flujo de energ´ıa para una etapa de compresor axial. Fuente: Galli-
more (1999).
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los a´ngulos de incidencia y desviacio´n, as´ı como para el ca´lculo del a´ngulo de ataque.
Este algoritmo fue mejorado en el software Visual Basic, al cual se an˜adio´ el desarrollo de la
geometr´ıa 3D utilizando la metodolog´ıa de Dixon. Para ello, se empleo´ el perfil aerodina´mico
brita´nico C4 y se calculo´ la variacio´n radial del a´ngulo del escalonamiento y de curvatura.
De manera ana´loga, Jaiswal and Joshi (2009) elaboraron un estudio cuyo objetivo fue el disen˜o
del compresor axial utilizando el me´todo de la l´ınea media para un flujo ma´sico y relacio´n de
presio´n dados. Los para´metros que determino´ fueron: propiedades termodina´micas del fluido
de trabajo, eficiencia de la etapa, nu´mero de a´labes, dia´metros del hub y tip, dimensiones
de a´labe, nu´meros de Mach, as´ı como el a´ngulo del flujo y del a´labe. El perfil aerodina´mico
empleado para el disen˜o tridimensional fue el NACA 65410. Adicionalmente, se utilizo´ el
software Ansys CFX para validar los resultados de la primera etapa y tambie´n se realizo´ un
ana´lisis esta´tico de la estructura meca´nica para revisar la seguridad del rotor a una velocidad
dada.
Uno de los u´ltimos estudios examinados fue el de Raval and Virani (2014), quienes realizaron
una revisio´n de los me´todos utilizados para el disen˜o de compresores axiales. En este tra-
bajo resalta el diagrama del flujo de energ´ıa donde se indica el orden de pe´rdida de energ´ıa
correspondiente a 100 unidades de energ´ıa suministrada al eje (ver Figura 1.2.4).
1.3. Consideraciones de la Tesis
Con el propo´sito de mostrar el creciente desarrollo referente al disen˜o aerodina´mico del com-
presor axial se presento´, en la seccio´n anterior, los estudios realizados hasta el momento. De
esta manera, empleando el marco teo´rico concerciente a la dina´mica de este tipo de turbo-
maquinaria, el presente trabajo de tesis pretende explicar el disen˜o preliminar que permita
satisfacer condiciones de operacio´n espec´ıficas. Para ello, se realizara´n los ca´lculos consideran-
do la propulsio´n ae´rea como aplicacio´n, ma´s espec´ıficamente, un turborreactor a ser utilizado
en una aeronave comercial de vuelo subso´nico.
Como parte fundamental, se considera en el disen˜o tridimensional del a´labe de compresor
axial, el disen˜o de un a´labe rotor y un a´labe estator, los mismos que componen una etapa.
Para evaluar el desempen˜o de la etapa, se llevara´ acabo una simulacio´n fluidodina´mica en
re´gimen estacionario con la cual se validara´ el disen˜o propuesto.
1.4. Formulacio´n del Problema a Investigar
El elemento principal del compresor es el a´labe, pues es a trave´s de este elemento que dicha
turboma´quina comprime el fluido de trabajo mediante la aceleracio´n del fluido y la conse-
cuente difusio´n del mismo. Esto permite obtener una mayor cantidad de aire, en el caso de un
turborreactor para aviacio´n, por medio de un escalo´n con determinado dia´metro y un mı´nimo
nu´mero de etapas. En ese sentido, el problema a investigar en el presente trabajo de tesis es
el disen˜o del a´labe, el cual debe obtener elevadas eficiencias a lo largo del rango de operacio´n.
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1.5. Definicio´n del Problema
En el trabajo de tesis se ha desarrollado el problema del disen˜o de un a´labe de compresor axial
para un turborreactor bajo una condicio´n de operacio´n. Espec´ıficamente, se realizo´ el disen˜o
de la primera etapa, constituida por un a´labe rotor y un a´labe estator, de un compresor axial
que no presenta un seccionamiento, es decir, no se divide a la turboma´quina como compresor
de baja, compresor intermedio y compresor de alta, caracter´ıstico de turborreactores con
elevada relacio´n de presio´n. Para dar solucio´n al mencionado problema se analizo´ las variables
termodina´micas y se evaluaron los para´metros relacionados al perfil del a´labe que permitio´
satisfacer especificaciones de funcionamiento del turborreactor, tales como el flujo ma´sico, la
relacio´n de presio´n y el nu´mero de Mach.
1.6. Justificacio´n
En la actualidad el disen˜o de compresores implica, como toda ma´quina, obtener un mayor
rendimiento del mismo y sobre todo un disen˜o que permita generar altas relaciones de presio´n.
Esto conlleva a realizar estudios sobre las formas complejas de los a´labes en el compresor axial,
para su disen˜o y construccio´n. Por ello se considero´ en el desarrollo del trabajo de tesis, los
siguientes puntos: disen˜o preliminar del compresor axial, disen˜o tridimensional del a´labe y
simulacio´n fluidodina´mica de una etapa del compresor axial.
1.7. Hipo´tesis
El rendimiento del compresor axial para un turborreactor se define en gran medida por el
disen˜o aerodina´mico de la forma del a´labe y para ello se utilizan las herramientas de ingenier´ıa
como la dina´mica de fluidos computacional (CFD). Esto permite un disen˜o adecuado que evite
generar problemas en estos equipos, como por ejemplo inestabilidad aerodina´mica.
1.8. Variables
1.8.1. Especificaciones de funcionamiento
Flujo ma´sico: 30kg/s
Relacio´n de presio´n: 9
Nu´mero de Mach de entrada: 0.5
1.8.2. Para´metros geome´tricos
Relacio´n radio cubo a radio carcasa
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Factor de disminucio´n de trabajo
Factor de bloqueo
Solidez
Juego radial del a´labe rotor
Juego radial del a´labe estator
1.8.3. Para´metros del aire
Presio´n total
Temperatura total
1.9. Limitaciones
En el trabajo de tesis no se dispuso de informacio´n sobre pruebas experimentales de turbinas,
ya que esta informacio´n se encuentra reservada por los fabricantes de turbinas de gas de
aviacio´n comercial. La validacio´n de los ca´lculos anal´ıticos se realizo´ mediante herramientas
de simulacio´n computacional, las cuales se utilizan en la fabricacio´n de equipos con el objeto
de reducir costos por pruebas experimentales.
1.10. Objetivo de la Tesis
1.10.1. Objetivo General
De acuerdo a lo previamente expuesto y empleando los conceptos estudiados, el trabajo de
tesis presenta el siguiente objetivo general :
“Realizar el ca´lculo aerodina´mico y la simulacio´n fluidodina´mica de un a´labe de compresor
axial para un turborreactor.”
1.10.2. Objetivos Espec´ıficos
Los objetivos espec´ıficos que contribuyen a alcanzar el objetivo general del trabajo son:
Realizar el disen˜o preliminar de un compresor axial.
Seleccionar el perfil aerodina´mico que garantice una operacio´n con pe´rdidas mı´nimas
para la fila de a´labes rotores y estatores.
Evaluar el disen˜o tridimensional de la primera etapa del compresor axial utilizando un
software CFD.
Analizar los resultados del disen˜o final de la primera etapa.
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2.1. Turbina de Gas
2.1.1. Descripcio´n
La turbina de gas es esencialmente un motor te´rmico en el cual se usa el aire como fluido
de trabajo para la generacio´n de energ´ıa meca´nica en el eje o para proporcionar impulso
mediante un chorro a alta velocidad. Para lograr ello, el aire es tomado por el difusor de
admisio´n y enviado hacia el compresor donde se realiza el incremento de energ´ıa de presio´n.
Se an˜ade, ma´s tarde, energ´ıa te´rmica mediante la aplicacio´n de un combustible dentro de la
ca´mara de combustio´n y se aprovecha, posteriomente, esta energ´ıa para el accionamiento del
compresor y principalmente para su conversio´n en potencia meca´nica como es el caso de los
turborreactores estacionarios, o en energ´ıa cine´tica en forma de chorro a elevada velocidad,
utilizado para el impulso de las aeronaves en el caso de los turborreactores de propulsio´n
ae´rea. Como se menciono´ en el cap´ıtulo anterior, el presente trabajo de tesis estara´ enfocado
en los turborreactores con esta u´ltima aplicacio´n.
La Figura 2.1.1 muestra el flujo a trave´s de un turborreactor, indica´ndose adema´s los procesos
principales anteriormente descritos. Los distintos tipos de turborreactores son consecuencia
de adicionar componentes en la entrada y escape al generador de gas (Bathie, 2002).
TOMA DE AIRE        COMPRESIÓN   COMBUSTIÓN  EXPANSIÓN 
Figura 2.1.1: Funcionamiento del turborreactor. Fuente: Rolls-Royce (1986).
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2.1.2. Componentes de la Turbina de Gas para Propulsio´n Ae´rea
Difusor de Admisio´n
El difusor de admisio´n esta cuidadosamente disen˜ado para asegurar que la entrada de aire
alcance el compresor bajo condiciones deseadas. Para el caso del difusor subso´nico, a bajas
velocidades el aire es succionado desde condiciones atmosfe´ricas, y a altas velocidades es
desacelerado hasta un nu´mero de Mach de aproximadamente 0.55, con un aumento de presio´n
esta´tica antes de alcanzar el compresor (Torenbeek and Wittenberg, 2009). El difusor debe
garantizar un correcto ingreso del aire con pe´rdidas mı´nimas de presio´n total y a su vez debe
evitarse la separacio´n de la capa l´ımite, pues esto afectar´ıa el rendimiento del compresor. Por
otro lado, el disen˜o del difusor superso´nico permitira´ el aumento de la presio´n a trave´s de un
sistema de ondas de choque en la entrada, seguido del producido por la difusio´n subso´nica en
el resto del conducto (Cohen et al., 1987). La Figura 2.1.2 muestra los dos tipos de difusores.
Figura 2.1.2: Difusor subso´nico (izquierda). Fuente: Greatrix (2012). Difusor superso´nico
(derecha). Fuente: El-Sayed (2016).
Compresor
El compresor es el encargado de proporcionar al turborreactor un alto volumen de aire a una
elevada presio´n. Existen dos tipos de compresores para los turborreactores, estos son los com-
presores centr´ıfugos y axiales (ver Figura 2.1.3). El compresor axial se utiliza principalmente
en aplicaciones de media y alta potencia, mientras que el compresor centr´ıfugo se utiliza en
aplicaciones de baja potencia (Giampaolo, 2006).
Figura 2.1.3: Compresor centr´ıfugo (izquierda). Fuente: Rolls-Royce (1986). Compresor axial
(derecha). Fuente: Greatrix (2012).
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Ca´mara de Combustio´n
En la ca´mara de combustio´n se queman grandes cantidades de combustible, suministrados a
trave´s de boquillas de pulverizacio´n de combustible, con amplios volu´menes de aire entregado
por el compresor. Por medio de la combustio´n se an˜ade energ´ıa al fluido de trabajo de tal
manera que el aire se expanda y acelere uniformemente hasta alcanzar condiciones requeridas
por la turbina. Este proceso se debe llevar a cabo con una pe´rdida mı´nima de presio´n y con
la ma´xima liberacio´n de calor para el limitado espacio disponible (Rolls-Royce, 1986). Los
tipos principales de este componente son las ca´maras de combustio´n anulares y tubulares (ver
Figura 2.1.4).
Figura 2.1.4: Ca´mara de combustio´n anular (izquierda) y ca´mara de combustio´n tubular
(derecha). Fuente: Rolls-Royce (1986).
Turbina
La Turbina es una turboma´quina utilizada para convertir la energ´ıa cine´tica de los gases
de expansio´n, que son expulsados en la ca´mara de combustio´n, en energ´ıa meca´nica para
el accionamiento del compresor y ciertos accesorios; y, en el caso de turborreactores que no
utilizan u´nicamente un chorro para la propulsio´n, de proporcionar potencia en el eje para una
he´lice o un generador ele´ctrico. Existen, al igual que el compresor, dos tipos de turbinas las
cuales son centr´ıfugas y axiales. La mayor´ıa de los turboreactores para aplicacio´n estacionaria
y para propulsio´n ae´rea emplean las turbinas de flujo axial (El-Sayed, 2016), la misma que
se aprecia en la Figura 2.1.5.
Figura 2.1.5: Turbina axial. Fuente: Dixon and Hall (2014).
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Ca´mara de Post-Combustio´n
La post-combustio´n o recalentamiento es un me´todo para aumentar el empuje base de un
turborreactor con el objeto de mejorar el despegue y ascenso de la aeronave, as´ı como para
mejorar el rendimiento de combate en el caso de las aeronaves militares. Ello consiste en
realizar una combustio´n secundaria en una ca´mara de post-combustio´n ubicada a continuacio´n
de la turbina axial, lo cual es posible debido a la presencia de ox´ıgeno en los gases obtenidos en
la combustio´n principal. Sin embargo, se debe utilizar un motor ma´s grande (ver Figura 2.1.6)
lo que involucra un aumento en el peso, en el a´rea frontal y en el consumo total de combustible,
por lo que la post-combustio´n ofrece el mejor me´todo de aumento del empuje solo por periodos
cortos (Rolls-Royce, 1986).
POST-COMBUSTIÓN   EXPANSIÓN 
Figura 2.1.6: Ca´mara de post-combustio´n. Fuente: Rolls-Royce (1986).
Tobera de Escape
Las aeronaves subso´nicas que emplean turborreactores utilizan comu´nmente una tobera de
escape convergente para permitir una expansio´n suave a partir de la salida de la turbina
axial. Para el vuelo superso´nico se utiliza una tobera convergente-divergente con el fin de
expandir el flujo de escape hasta un valor superso´nico y proporcionar un perfil de flujo ma´s
uniforme a la salida de la tobera de expansio´n (ver Figura 2.1.7). Existen toberas que poseen
un geometr´ıa de salida variable y, como en el caso de algunas aeronaves de combate, es posible
que estas toberas posean mecanismos de direccionamiento del chorro. Esto u´ltimo produce
una variacio´n en el flujo ma´sico lo cual puede evitar problemas en el compresor por operacio´n
fuera del punto de disen˜o (Greatrix, 2012).
Figura 2.1.7: Tobera subso´nica (izquierda) y tobera superso´nica con geometr´ıa variable y
mecanismo para el direccionamiento del chorro (derecha). Fuente: Greatrix (2012).
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2.1.3. Compresor Axial
El compresor axial es el componente de la turbina de gas objeto de estudio en el presente
trabajo de tesis. Esta turboma´quina comprime el fluido de trabajo mediante su aceleracio´n y
consecuente difusio´n, obteniendo as´ı un incremento de presio´n. El mecanismo de aceleracio´n
esta dado por las filas de a´labes rotatorios, mientras que el mecanismo de difusio´n, por filas
de a´labes estacionarios. La difusio´n en el estator convierte la energ´ıa de velocidad obtenida
por la etapa rotatoria, en energ´ıa de presio´n (ver Figura 2.1.8). La etapa del compresor axial,
el cual sera´ disen˜ada en el siguiente cap´ıtulo del presente documento, esta´ conformada por
una fila de a´labes estatores y una fila de a´labes rotores, siendo usual que dicho compresor
este conformado por mu´ltiples etapas. Frecuentemente se utiliza una fila de a´labes fijos en la
entrada del compresor para asegurar el a´ngulo deseado de flujo hacia la primera fila de a´labes
rotores. De manera similar, se incluye un difusor en la salida del compresor para controlar la
velocidad de ingreso del fluido a la ca´mara de combustio´n (Boyce, 2012).
 
 
Álabes 
Estatores
Álabes 
Rotores 
Presión 
Velocidad 
Sa
lid
a 
En
tr
ad
a 
R-Rotor 
S-Estator 
Figura 2.1.8: Distribucio´n axial de presio´n y velocidad en un compresor axial. Fuente: El-
Sayed (2008).
La Figura 2.1.9 representa la curva caracter´ıstica de un compresor. En ella se observa la curva
de operacio´n a una determinada revolucio´n (l´ınea de velocidad). Esta l´ınea es acotada supe-
riormente por la l´ınea de “bombeo” o “sobrecarga” (surge), situacio´n en la cual la direccio´n
del flujo se invierte. Dicha figura exhibe, adema´s, el rango de operacio´n de un compresor
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Figura 2.1.9: Caracter´ısticas de operacio´n de un compresor. Fuente: Boyce (2012).
axial, que esta´ limitado por el punto de sobrecarga y el punto de choque o bloqueo. Cuando
ocurre el feno´meno de sobrecarga todas las fuerzas que esta´n actuando en el compresor, espe-
cialmente las fuerzas de empuje, pueden conducir a la destruccio´n del compresor, por lo que
debe evitarse este feno´meno. Asimismo, el punto de choque se da cuando el flujo alcanza un
nu´mero de Mach igual a 1, en esta situacio´n el compresor se bloquea y no admite ma´s flujo
(Boyce, 2012).
2.1.4. Diagrama de Velocidades del A´labe del Compresor Axial
El mecanismo de aceleracio´n y difusio´n previamente descrito es logrado a trave´s de la de-
terminacio´n del diagrama de velocidades. Este diagrama indica la magnitud y direccio´n de
la velocidad absoluta, relativa y tangencial del flujo a trave´s de los a´labes, siendo una pieza
clave para el disen˜o de los mismos. La Figura 2.1.10 muestra los tria´ngulos de velocidades
para una etapa del compresor axial.
En te´rminos generales, el aire entra en el a´labe rotor con una velocidad absoluta c1 y un
a´ngulo α1 medido desde la direccio´n axial, experimentando una rotacio´n a una velocidad
U . El aire pasa a trave´s los pasajes divergentes formados por los a´labes rotores y sale de
los mismos con velocidad absoluta c2 y un a´ngulo α2. Debido a que el trabajo es realizado
por el aire en los a´labes rotores, la velocidad c2 es mayor que c1. Por otro lado, la velocidad
tangencial de los a´labes rotores genera una velocidad relativa w1 con un a´ngulo β1. De manera
ana´loga, se origina la velocidad relativa w2 con un a´ngulo β2 en el flujo de salida del a´labe
rotor. Se aprecia, tambie´n, que la velocidad w2 es menor que w1, lo cual manifiesta que la
difusio´n de la velocidad relativa tuvo lugar con un incremento de presio´n en el pasaje de
a´labes rotores (Gorla and Khan, 2003). Finalmente, el a´labe estator desv´ıa el flujo hacia el
eje, provocando una velocidad absoluta de salida c3 a un a´ngulo α3. Para etapas normales en
un compresor axial multieta´pico, las velocidades absolutas en la entrada y salida de la etapa
son iguales, as´ı como los a´ngulos de entrada y salida de la etapa, esto es c3 = c1 y α3 = α1
(Dixon and Hall, 2014).
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Figura 2.1.10: Diagrama de velocidades del a´labe del compresor axial. Fuente: Yahya (2002).
2.2. Termodina´mica de la Etapa del Compresor Axial
2.2.1. Diagrama Entalp´ıa-Entrop´ıa
De acuerdo a la nomenclatura del a´labe de compresor axial se realiza un diagrama de en-
talp´ıa-entrop´ıa para una etapa del compresor axial. Este diagrama, expuesto en la Figura
2.2.1, indica los valores de presio´n esta´tica y total as´ı como los valores de entalp´ıa en varias
posiciones (ver Figura 2.1.10).
El punto de para´metros totales 01 en la entrada del rotor en el sistema de referencia absoluto
es fijado por la presio´n p1 y la velocidad c1, mientras que el flujo isoentro´pico a trave´s del
rotor y el estator es representado por 1− 2s y 2s − 3ss. Asu vez, el punto de para´metros
totales 03ss correspondiente al estado final en la salida de una compresio´n isoentro´pica es
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Figura 2.2.1: Diagrama de Entalp´ıa-Entrop´ıa. Fuente: Yahya (2002).
obtenido mediante (2.1).
h03ss = h03 +
1
2
c23ss (2.1)
El proceso adiaba´tico reversible o compresio´n actual es representado por la curva 1− 2− 3.
En estos puntos, los procesos de transformacio´n de energ´ıa 1− 2 y 2− 3 en las filas de
a´labes rotores y estatores ocurren con una pe´rdida de presio´n total y un incremento de
entrop´ıa (Yahya, 2002). Para la fila de a´labes rotores en el sistema relativo, dicha pe´rdida
viene expresada por (2.2).
(∆p0)R = p01rel − p02rel (2.2)
La entalp´ıa total permanece constante, esto se puede expresar mediante (2.3).
h01rel = h02rel
h1 +
1
2
w21 = h2 +
1
2
w22
(2.3)
Para la fila de a´labes rotores los coeficientes de pe´rdida de presio´n total y entalp´ıa esta´n
definidos por (2.4) y (2.5).
YR =
p01rel − p02rel
p01rel − p1 =
(∆p0)R
1
2ρw
2
1
(2.4)
ξR =
h2 − h2s
1
2w
2
1
=
2Cp(T2 − T2s)
w21
(2.5)
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De manera ana´loga, se tiene la expresio´n (2.6) que representa la pe´rdida de presio´n total en
la fila de a´labes estatores.
(∆p0)S = p02 − p03 (2.6)
Asimismo, la entalp´ıa total en los a´labes estatores permanence constante. Esto es expresado
mediante (2.7).
h02 = h03
h2 +
1
2
c22 = h3 +
1
2
c23
(2.7)
Por u´ltimo, para la fila de a´labes estatores los coeficientes de pe´rdida de presio´n total y
entalp´ıa esta´n definidos por (2.8) y (2.9).
YS =
p02 − p03
p02 − p2 =
(∆p0)S
1
2ρc
2
2
(2.8)
ξS =
h3 − h3s
1
2c
2
2
=
2Cp(T3 − T3s)
c22
(2.9)
2.2.2. Trabajo
El trabajo espec´ıfico, asumiendo un flujo adiaba´tico, realizado por una etapa rotora del com-
presor axial esta´ dado por la ecuacio´n (2.10).
w = U (cθ2 − cθ1) (2.10)
Utilizando las relaciones trigonome´tricas para los tria´ngulo de velocidades (ver ecuacio´n
(A.17) del anexo A.1) esta u´ltima expresio´n puede ser representada por (2.11).
w = Ucz(tanα2 − tanα1) = Ucz(tanβ1 − tanβ2) (2.11)
De esta manera, si los valores de α y β son los a´ngulos de flujo de aire actuales, entonces la
ecuacio´n (2.11) representa el trabajo actual de la etapa. Por otro lado, para un compresor
de flujo axial en el que se asume u = u1 ≈ u2, la ecuacio´n anterior puede ser modificada
utilizando la ecuacio´n de Euler. Esta nueva expresio´n es representada por (2.12).
w =
1
2
(c22 − c21) +
1
2
(w21 − w22) (2.12)
Para un incremento de presio´n deseado en un compresor, el trabajo en la entrada deber´ıa ser
minimizado con el fin de obtener eficiencias elevadas. Para ello, es importante la seleccio´n del
a´labe o´ptimo, as´ı como la definicio´n de la geometr´ıa del flujo a trave´s del compresor (Yahya,
2002).
2.2.3. Eficiencia
El trabajo ideal en una etapa esta dado por (2.13).
ws = h03ss − h01 = Cp(T03ss − T01) (2.13)
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Este es el mı´nimo valor del trabajo de la etapa requerido para obtener el incremento de presio´n
esta´tica de ∆pest = p3 − p1. Sin embargo, debido a las pe´rdidas e irreversibilidades asociadas,
el proceso actual requiere de una mayor magnitud de trabajo para el mismo incremento de
presio´n (Yahya, 2002). Esto es expresado en (2.14).
wa = h02 − h01 = h03 − h01 = Cp(T03 − T01) (2.14)
As´ı, la eficiencia total a total de la etapa esta definido por la siguiente relacio´n:
ηtt =
Aumento de la entalp´ıa total para una etapa ideal
Aumento de la entalp´ıa total para una etapa real
Utilizando la nomenclatura de la Figura 2.2.1, se obtiene (2.15).
ηtt =
ws
wa
=
h03ss − h01
h03 − h01 =
T03ss − T01
T03 − T01 (2.15)
Cabe resaltar que existen otras variantes para la determinacio´n de la eficiencia total a total,
las mismas que se encuentran en el anexo A.2.
2.3. Geometr´ıa del A´labe
a
x
y
tb
b
κ2
θ
ξ
κ
1
s
w2
δ κ2
a2
κ
1
w1
l
l
i
perfil
línea
media
a1
Figura 2.3.1: Cascada de A´labes. Fuente: Dixon and Hall (2014).
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Un perfil del a´labe puede ser concebido como una l´ınea de curvatura sobre la cual se superpone
sime´tricamente una distribucio´n de espesores (Dixon and Hall, 2014). La familia de perfiles
ma´s utilizados son las series NACA 65, la serie British C y la de doble arco circular (DCA).
La Figura 2.3.1 muestra la seccio´n transversal de una fila de a´labes del compresor axial,
conocida como cascada de a´labes, con los para´metros que describen la geometr´ıa del perfil.
La nomenclatura correspondiente es indicada en la Tabla 2.3.1.
Tabla 2.3.1: Nomenclatura de la cascada de a´labes.
S´ımbolo Descripcio´n
α1 A´ngulo de entrada del flujo.
κ1 A´ngulo de entrada del a´labe.
β1 A´ngulo de salida del flujo.
κ2 A´ngulo de salida del a´labe.
ξ A´ngulo de calado.
δ A´ngulo de desviacio´n.
i A´ngulo de incidencia.
θ A´ngulo de curvatura.
b Longitud de cuerda axial.
s Espaciamiento entre a´labes.
ℓ Longitud de cuerda.
w1 Velocidad relativa de entrada de flujo.
w2 Velocidad relativa de salida de flujo.
tb Espesor del a´labe.
Algunos de los para´metros adicionales para describir la forma del perfil son: la l´ınea de
curvatura media, la distribucio´n de espesores, los radios del borde de ataque y borde de fuga,
y la relacio´n entre el espesor ma´ximo y la longitud de cuerda (Dixon and Hall, 2014). A
continuacio´n se listan las fo´rmulas de algunos de estos para´metros.
A´ngulo de curvatura, θ:
θ = κ1 − κ2 (2.16)
A´ngulo de calado, ξ, para perfiles de arco circular:
ξ =
1
2
(κ1 + κ2) (2.17)
A´ngulo de deflexio´n, ǫ:
ǫ = α1 − α2 (2.18)
A´ngulo de incidencia, i:
i = α1 − κ1 (2.19)
A´ngulo de desviacio´n, δ:
δ = α2 − κ2 (2.20)
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2.4. Para´metros Adimensionales
2.4.1. Coeficiente de Carga
Es usual introducir para´metros de funcionamiento expresados para una etapa normal o repe-
titiva tal como el coeficiente de carga, el cual esta definido por (2.21) y es utilizado para la
comparacio´n de etapas de diferentes taman˜os y velocidades (Aungier, 2003).
ψ =
wa
U2
(2.21)
Es posible determinar este coeficiente utilizando otras expresiones mediante el diagrama de
velocidades o el coeficiente de flujo estudiado a continuacio´n (Dixon and Hall, 2014). Esta
expresio´n esta dada por (2.22).
ψ =
h03 − h01
U2
=
∆cθ
U
=
cθ,2 − cθ,1
U
= φ(tanα2 − tanα1) (2.22)
La seleccio´n del coeficiente de carga para un punto de disen˜o es cr´ıtico, pues un valor muy bajo
conducira´ a un excesivo nu´mero de etapas para lograr el incremento de presio´n requerido. De
la misma manera, un valor muy alto limitara´ el rango de operacio´n e incrementara´ el nu´mero
de perfiles necesarios para evitar el riesgo de separacio´n de la capa l´ımite (Dixon and Hall,
2014).
2.4.2. Coeficiente de Flujo
El coeficiente de flujo representa la relacio´n entre la velocidad axial del flujo y su velocidad
rotacional, el mismo que es dado por (2.23).
φ =
ca
U
(2.23)
Este coeficiente ha sido definido en la entrada del rotor, debido a que no es necesaria la
inclusio´n de una fila de a´labes gu´ıa como parte del proceso de disen˜o de la etapa del compresor
axial (Aungier, 2003).
2.4.3. Grado de Reaccio´n
El grado de reaccio´n cuantifica la distribucio´n de la difusio´n del flujo entre la fila de a´labes
rotores y estatores (Aungier, 2003). Esto puede ser representado por la fraccio´n de incremento
de entalp´ıa esta´tica de la etapa que ocurre en el rotor, tal como en (2.24).
R =
Incremento de entalp´ıa esta´tica en el rotor
Incremento de entalp´ıa esta´tica en la toda etapa
R =
h2 − h1
h3 − h1
(2.24)
Asimismo, sustituyendo (2.3) en (2.24) y utilizando el tria´ngulo de velocidades es posible
llegar a la expresio´n (2.25). El u´ltimo te´rmino se presenta como otra alternativa de ca´lculo.
R =
wθ,1 + wθ,2
2U
=
1
2
φ(tanβ1 + tanβ2) = 1− cθ,1 + cθ,2
2U
(2.25)
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Otras expresiones que relacionan el tria´ngulo de velocidades con los coeficientes de carga, de
flujo y el grado de reaccio´n son formulados en el anexo A.3.
2.4.4. Relacio´n de Presio´n
La relacio´n de presio´n para una etapa del compresor axial (πs) esta´ definido por la expresio´n
(2.26).
πs =
p02
p01
(2.26)
En un proceso isoentro´pico el cambio de entalp´ıa (∆h0s) o temperatura (∆T0s) esta vinculado
con la relacio´n de presio´n, tal como se indica en (2.27).
T02s
T01
=
(
p02
p01
)( γ−1
γ
)
= (πs)
(
γ−1
γ
)
(2.27)
Para compresores la relacio´n de presio´n p02/p01 (o p2/p1) es mayor que 1, por tanto, el
incremento de temperatura en un compresor esta dado por (2.28).
T02s − T01 = T01

(p02
p01
)( γ−1
γ
)
− 1


∆T0s
T01
=

(p02
p01
)( γ−1
γ
)
− 1

 (2.28)
Sin embargo, para encontrar el valor de πs es usual utilizar el concepto de eficiencia politro´pica
del compresor. Por lo que, en la pra´ctica, se utiliza la ecuacio´n (2.29) para la estimacio´n de
la relacio´n de presio´n etapa por etapa (Gorla and Khan, 2003).
πs =
[
1 +
ηs∆T0s
T01
] γ
γ−1
(2.29)
2.4.5. Factor de Difusio´n
Numerosas investigaciones experimentales han confirmado que el funcionamiento eficiente de
una cascada de a´labes del compresor axial esta´ limitado por el crecimiento y separacio´n de
la capa l´ımite en la superficie del a´labe (Dixon and Hall, 2014). En este sentido, Lieblein
(1959), a partir de una distribucio´n de velocidades (ver Figura 2.4.1), definio´ un te´rmino
para cuantificar esta difusio´n en la superficie de succio´n, el cual denomino´ factor de difusio´n
local (DF , por sus siglas en ingle´s). Este para´metro adimensional es determinado mediante
la expresio´n (2.30).
DF =
(vmax − v2)
vmax
(2.30)
Debido a la complejidad en la determinacio´n de este para´metro a causa de la ubicacio´n de la
velocidad ma´xima en la superficie de succio´n del a´labe, Lieblien desarrollo´ una fo´rmula para
perfiles de la serie NACA 65 y de la serie British C4. Esta fo´rmula se presenta de manera
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Figura 2.4.1: Distribucio´n de velocidades en una cascada de a´labe cerca del punto de mı´nima
pe´rdida. Fuente: Dixon and Hall (2014).
separada en (2.31) y (2.32) para el rotor y estator, respectivamente. Asimismo, puede ser
utilizada para perfiles DCA (Farokhi, 2014) y solo requiere del conocimiento de la velocidad
de entrada y de salida, as´ı como de la solidez (σ).
DFR =
(
1− w2
w1
)
+
|wθ2 − wθ1|
2σRw1
(2.31)
DFS =
(
1− c3
c2
)
+
|cθ3 − cθ2|
2σSc2
(2.32)
Adema´s, cuando el factor de difusio´n alcanza el valor de 0.6 empieza la separacio´n de la capa
l´ımite, por lo que debera´ considerarse como valor de disen˜o un valor de DF = 0.45.
2.4.6. Nu´mero De Haller
Otra medicio´n ma´s sencilla de la cantidad de difusio´n a trave´s de la fila de a´labes del compresor
es conocido como nu´mero De Haller (De Haller, 1953). Este para´metro se utiliza, au´n, para
limitar el incremento de presio´n ma´xima a trave´s de la fila de a´labes del compresor. La
ecuacio´n (2.33) expresa la recomendacio´n establecidad por De Haller.
dH =
w2
w1
≥ 0.72 (2.33)
2.4.7. Solidez
La solidez esta´ definida como la relacio´n entre la cuerda del a´labe y el espaciamiento. Las
expresiones (2.34) y (2.35) representan la solidez para la fila de a´labes rotoras y estatoras,
respectivamente.
σR =
ℓR
sR
(2.34)
σS =
ℓS
sS
(2.35)
Los modernos compresores utilizan una solidez elevada (σm ≥ 1) en el radio medio (rm)
(Farokhi, 2014). Por otro lado, el espaciamiento entre a´labes (s) esta dado por (2.36).
s(r) =
2πr
Nb
(2.36)
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Donde, Nb es el nu´mero de a´labes de una fila de a´labes rotor o estator. Utilizando esta
ecuacio´n es posible expresar la solidez del a´labe mediante la ecuacio´n (2.37).
σ(r) =
Nbℓ
2πr
(2.37)
2.4.8. Relacio´n de Aspecto
La longitud del compresor y el nu´mero de a´labes puede ser estimada mediante la eleccio´n
de un valor de relacio´n de aspecto, RA, para cada fila a´labes. La relacio´n de aspecto es
determinada mediante (2.38), donde H es la altura del a´labe y ℓ la londitud de cuerda.
RA =
H
ℓ
(2.38)
Este para´metro influye en las pe´rdidas aerodina´micas y en el margen de estabilidad, pues
bajos valores en la relacio´n de aspecto incrementa el espesor de la capa l´ımite (Dixon and
Hall, 2014). Sin embargo, Koch (1981) ha demostrado que altos valores de la relacio´n de
aspecto aumenta el margen de sobrecarga, razo´n por la cual los modernos compresores axiales
multieta´picos tienen bajos valores de este para´metro. El rango de valores t´ıpicos es de 1 y 2
(Farokhi, 2014).
2.5. Aerodina´mica
2.5.1. Coeficientes de Sustentacio´n y Arrastre
Los coeficientes de sustentacio´n y arrastre (CL y CD, respectivamente) son utilizados para
cuantificar la carga aerodina´mica del perfil y son definidos por (2.39) y (2.40).
CLR =
L
1
2ρw
2
mℓR
, CLS =
L
1
2ρc
2
mℓS
(2.39)
CDR =
D
1
2ρw
2
mℓR
, CDS =
D
1
2ρc
2
mℓS
(2.40)
Donde las velocidades medias son: ~wm = (1/2)( ~w1 + ~w2), ~cm = (1/2)(~c1 + ~c2), con a´ngulos co-
rrespondientes: tanβm = (1/2)(tanβ1 + tanβ2) y tanαm = (1/2)(tanα2 + tanα3). Adema´s,
L y D son las fuerzas de sustentacio´n y arrastre por unidad de envergadura del a´labe (H). La
primera se ejerce en una direccio´n perpendicular al flujo, siendo el sentido desde la superficie
de presio´n hacia la de succio´n; mientras que la segunda, en el mismo sentido y direccio´n
del flujo. Las fuerzas anteriormente descritas componen la fuerza de reaccio´n ejercida por
el a´labe (F ), esto es, ~F = ~L+ ~D. Por lo tanto, esta fuerza puede ser descompuesta en las
direcciones axial y radial de la etapa del compresor axial, lo cual genera las componentes ~X
e ~Y , respectivamente, y cuyas magnitudes son expresadas por (2.41) y (2.42).
XR = (p2 − p1)s , XS = (p3 − p2)s (2.41)
YR = ρsc
2
a(tanβ1 − tanβ2) , YS = ρsc2a(tanα2 − tanα3) (2.42)
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2.5.2. Nu´mero de Mach
El nu´mero de Mach, M , esta definido como la velocidad dividida por la velocidad local del
sonido. Debido a que el fluido de trabajo considerado para el compresor axial es el aire,
entonces expresamos M tal como en (2.43).
M =
v
a
=
v√
γRT
(2.43)
Dado que γR = (γ − 1)Cp y que CpT = h, entonces la ecuacio´n (2.43) se puede expresar como
(2.44).
M =
v√
(γ − 1)CpT
=
v√
(γ − 1)h (2.44)
2.6. Dina´mica de Fluidos Computacional
2.6.1. Ecuaciones Gobernantes
En te´rminos generales el flujo a trave´s del compresor axial es no permanente, debido al
movimiento relativo entre las sucesivas filas de a´labes, tridimensional y dominado por los
efectos viscosos (Gallimore, 1999). Esto es, dicho flujo es gobernado por las ecuaciones de
Navier-Stokes, cuya forma integral en coordenadas cartesianas para un volumen de control
arbitrario Ω con un a´rea de superficie elemental dA es presentada por la ecuacio´n (2.45).
∂
∂t
∫
Ω
U dΩ +
∮
∂Ω
(~H · n) dA = 0 (2.45)
Donde ~H es el tensor definido en (2.46) usando coordenadas cartesianas (Pletcher et al.,
2012).
~H = Ei+ Fj+Gk (2.46)
Asimismo, los vectores U, E, F y G son definidos en (2.47):
U =


ρ
ρu
ρv
ρw
Et

 , E =


ρu
ρu2 + p− τxx
ρuv − τxy
ρuw − τxz
(Et + p)u− uτxx − vτxy − wτxz + qx

 ,
F =


ρv
ρuv − τxy
ρv2 + p− τyy
ρvw − τyz
(Et + p)v − uτxy − vτyy − wτyz + qy

 ,
G =


ρw
ρuw − τxz
ρvw − τyz
ρw2 + p− τzz
(Et + p)w − uτxz − vτyz − wτzz + qz


(2.47)
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Donde ρ, (u,v,w), Et y p son: densidad, velocidades en cada coordenada cartesiana, energ´ıa
total y presio´n del fluido, respectivamente. El te´rmino τ es el tensor de esfuerzo viscoso y (qx,
qy, qz) el vector de flujo de calor. De igual manera, la ecuacio´n (2.45) puede ser escrita en su
forma diferencial, tal como se expresa en (2.48).
∂U
∂t
+
∂E
∂x
+
∂F
∂y
+
∂G
∂z
= 0 (2.48)
Como el fluido de trabajo se comporta como un gas ideal, la densidad var´ıa, por lo que,
se utiliza la ecuacio´n de estado para gases perfectos (p = ρRT ). De igual forma, debido a
que el flujo presente es turbulento, se debe adicionar las ecuaciones correspondientes para
resolver el cierre turbulento (Huntsman and Hothersall, 2001). Cabe resaltar que el nombre
de Navier-Stokes inicialmente referido a las ecuaciones de conservacio´n de momento lineal,
actualmente es usado para denotar colectivamente a las ecuaciones de conservacio´n de masa,
momento y energ´ıa (Moukalled et al., 2016) tal como se observa en las ecuaciones (2.45) al
(2.48).
Las ecuaciones estudiadas se resuelven de manera nume´rica, empleando la dina´mica de flui-
dos computacional (CFD, por sus siglas en ingle´s). Las te´cnicas de la dina´mica de fluidos
computacional han ganado popularidad en las u´ltimas de´cadas como un medio asequible de
aproximar el comportamiento del flujo a trave´s del pasaje de a´labes, analizando de esta ma-
nera la distribucio´n de presiones en la superficie del a´labe, as´ı como las secciones del mismo
donde se presentan pe´rdidas (Hah, 1996).
2.6.2. Me´todo de Volu´menes Finitos
El me´todo de volu´menes finitos (FVM) es una alternativa de discretizacio´n espacial que
reduce la forma integral de una ley de conservacio´n a un sistema de ecuaciones diferenciales
ordinarias (ODEs). Asimismo, asegura que la discretizacio´n sea conservativa, es decir, la
masa, el momento y la energ´ıa se conservan en un sentido discreto (Pulliam and Zingg, 2014).
Utilizando este me´todo es posible resolver de manera nume´rica las ecuaciones de Navier-Stokes
anteriormente presentadas.
La popularidad del FVM en la dina´mica de fluidos computacional se deriva de la alta flexibi-
lidad que ofrece como me´todo de discretizacio´n, debido a que esta operacio´n se lleva a cabo
directamente en el espacio f´ısico sin la necesidad de cualquier transformacio´n entre el sistema
de coordenadas f´ısico y el computacional (Moukalled et al., 2016).
En la categor´ıa ma´s compleja de los problemas no estacionarios, la ley de conservacio´n del
transporte de un escalar tiene la forma general presentada en (2.49).
∂
∂t
(ρφ)︸ ︷︷ ︸
te´rmino transiente
+ ∇ · (ρvφ)︸ ︷︷ ︸
te´rmino convectivo
= ∇ · (Γφ∇φ)︸ ︷︷ ︸
te´rmino difusivo
+ Sφ︸︷︷︸
te´rmino fuente
(2.49)
Esta ecuacio´n denominada forma conservativa o divergente y es caracterizada por la presen-
cia de te´rminos relativos a los flujos convectivos de la variable φ (ρuφ, ρvφ, ρwφ), la cual se
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obtiene por medio de la aplicacio´n del principio de conservacio´n de la variable dependiente de
intere´s en un volumen de taman˜o infinitesimal. De manera similar a otras te´cnicas nume´ricas
utilizadas en la resolucio´n de las ecuaciones diferenciales parciales (PDE, por sus siglas en
ingle´s), el me´todo de volu´menes finitos transmite informacio´n de las fronteras (condiciones
de contorno) fijados para el interior del dominio de solucio´n, logrando de este modo, la distri-
bucio´n temporal y espacial de la variable dependiente (φ = φ(x, y, z, t)) en puntos discretos
(Guillermo, 2006). En resumen e´ste me´todo consta de cuatro etapas:
1. Separacio´n del dominio de solucio´n en volu´menes de control finitos.
2. Integracio´n de la PDE en dichos volu´menes de control finitos.
3. Discretizacio´n de cada uno de los te´rminos de la PDE con el objeto de convertirla a un
conjunto de ecuaciones algebraicas.
4. Solucio´n de este sistema resultante de ecuaciones algebraicas, usando me´todos iterati-
vos.
Una de las importantes caracter´ısticas del me´todo es la posibilidad de utilizar mallas con
elementos de formas triangulares o cuadrila´teros en el caso bidimensional o tetraedros y
hexaedros para el caso tridimensional, este tipo de mallas no estructuradas ofrecen una gran
flexibilidad en el manejo de geometr´ıas complejas (Tu et al., 2012).
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Metodolog´ıa de Ca´lculo
Aerodina´mico del Compresor Axial
3.1. Introduccio´n
En las siguientes secciones se presenta de manera detallada tanto el disen˜o preliminar del com-
presor axial como el disen˜o tridimensional de la primera etapa, estableciendo las condiciones
de operacio´n para una aeronave con vuelo subso´nico. En la primera parte, se determinara´
la geometr´ıa de entrada y salida del compresor, as´ı como los para´metros termodina´micos en
estas zonas. Posteriormente, se realizara´n ca´lculos en la l´ınea media que permitan estimar la
cantidad de etapas necesarias para lograr las condiciones de operacio´n.
El desarrollo no comprende la inclusio´n de a´labes gu´ıa, presentados en la Figura 2.1.10 co-
mo caso general, pues los mismos solo son utilizados para an˜adir momento angular evitando
nu´meros de Mach superso´nicos en la parte superior de las primeras filas de a´labes rotores. Asi-
mismo, estos a´labes gu´ıa son generalmente utilizados en aeronaves militares con caracter´ısti-
cas de despeque y aterrizaje vertical (VTOL, por sus siglas en ingle´s) donde es necesaria una
ra´pida respuesta del sistema de control del empuje ofrecido por los turborreactores. Adema´s,
se ha establecido el uso de etapas normales o repetitivas, denominacio´n que corresponde al
disen˜o considerando a´ngulos de salida de flujo en la etapa similares a los de entrada de flujo
en la misma.
En la segunda parte se desarrolla el disen˜o tridimensional del a´labe de compresor axial, el cual
abarca el disen˜o del a´labe rotor y el a´labe estator, que permita alcanzar la relacio´n de presio´n
y la temperatura especificadas en el disen˜o preliminar para la primera etapa del compresor
axial. Se utiliza el me´todo de vo´rtice libre para la descripcio´n de la velocidad tangencial a lo
largo de la salida del a´labe y se selecciona un a´labe de doble arco circular.
Finalmente, se calcula el a´ngulo de calado para diversas secciones transversales del a´labe
rotor y a´labe estator. Los perfiles resultantes son tratados en un software CAD para generar
la representacio´n 3D de cada a´labe.
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3.2. Para´metros de Disen˜o
El problema del disen˜o aerodina´mico de un compresor axial esta´ definido por especificaciones
de funcionamiento, las cuales deben ser cumplidas para lograr un perfecto desempen˜o una
vez acoplado junto a los dema´s componentes de un turborreactor tales como los presentados
en el cap´ıtulo anterior. Por otro lado, es necesario precisar para´metros adimensionales que
definan la geometr´ıa de la ma´quina, as´ı como otros que definan el comportamiento del fluido a
trave´s del mismo. Para esto u´ltimo, se han establecido valores recomendados en la literatura
que sera´n discutidos durante el proceso de ca´lculo. Todos los para´metros en mencio´n son
presentados en la Tabla 3.2.1.
Tabla 3.2.1: Para´metros de entrada para el disen˜o del compresor axial.
Para´metros de Entrada
Especificaciones de funcionamiento S´ımbolo Valor
Flujo ma´sico m˙ 30 [kg/s]
Relacio´n de presio´n πc 9
Nu´mero de Mach de entrada Ment 0.50
Para´metros geome´tricos S´ımbolo Valor
Relacio´n radio cubo a radio carcasa rh/rt 0.50
Factor de disminucio´n de trabajo Ω 0.96 1ra etapa
0.85 4ta etapa
Factor de bloqueo B 0.98 1ra etapa
0.88 u´ltima etapa
Solidez σ 1.0
Espaciamiento axial entre etapas ∆z 0.25b
Juego radial del a´labe rotor εr 0.022H
Juego radial del a´labe estator εs 0.017H
Para´metros adimensionales de desempen˜o S´ımbolo Valor
Rendimiento politro´pico ηP 90 [%]
Coeficiente de flujo φ 0.37
Coeficiente de carga ψ 0.35
Grado de reaccio´n ◦R 50 [%]❸
Velocidad tangencial en la carcasa de la 1◦ fila U1,t 350 [m/seg]
A´ngulo de entrada de flujo al compresor α1 0 [
◦]
Para´metros del aire a nivel del mar (ISA) S´ımbolo Valor
Presio´n total p01 101325 [Pa]
Temperatura total T01 288.15 [K] (15
◦C)
Propiedades del aire S´ımbolo Valor
Factor de expansio´n isentro´pica γ 1.4
Capacidad calor´ıfica a presio´n constante CP 1005 [J/kg ·K]
Constante particular del aire Raire 287.14 [J/kg ·K]
❸ Valor a partir de 4◦ etapa.
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3.3. Disen˜o Preliminar del Compresor Axial
En este primer caso, es preciso establecer las suposiciones necesarias en el ana´lisis fluido-
dina´mico. Esto con la finalidad de aplicar las ecuaciones respectivas que nos permitan realizar
ca´lculos generales sobre el compresor axial. Estas suposiciones son las siguientes:
El flujo es permanente (∂/∂t = 0).
El flujo es unidimensional para el caso de la estimacio´n del nu´mero de etapas. El flujo
es bidimensional para el ca´lculo del tria´ngulo de velocidades en la l´ınea media.
El flujo es adiaba´tico (qpared = 0).
El flujo es isoentro´pico.
El flujo es viscoso. Esta suposicio´n se utiliza solo para evaluar el desempen˜o del a´labe
disen˜ado.
Componente axial de la velocidad absoluta es constante (ca = cte).
Lo anterior, permitira´ estimar algunos para´metros en la entrada y salida del compresor, as´ı
como la cantidad de etapas necesarias para alcanzar la relacio´n de presio´n especificada.
3.3.1. Determinacio´n de la geometr´ıa de entrada del compresor
Para estimar el a´rea de la seccio´n transversal del compresor en cada punto, es necesario
obtener la correspondiente informacio´n de la densidad esta´tica. Para ello, se realiza el ca´lculo
de las propiedades termodina´micas de temperatura y presio´n esta´ticas utilizando las fo´rmulas
de flujo isoentro´pico (3.1) y (3.2).
T0
T
= 1 +
(
γ − 1
2
)
M2 (3.1)
p0
p
=
[
T0
T
] γ
γ−1
=
[
1 +
(
γ − 1
2
)
M2
] γ
γ−1
(3.2)
Reemplando los valores dados en la Tabla 3.2.1 obtenemos:
T1 =
(288.15 K)[
1 +
(
(1.4)−1
2
)
(0.5)2
] ≈ 274.43 K
p1 = (101325 Pa)
[
274.43 K
288.15 K
] (1.4)
(1.4)−1
≈ 85419 Pa (≈ 0.85 bar)
Luego, aplicamos la ecuacio´n de estado para gases ideales (3.3.1).
p1 = ρ1RaireT1 (3.3)
Con lo cual, obtenemos:
ρ1 =
85419 Pa
(287.14 J/kg ·K)(274.43 K) ≈ 1.0840 kg/m
3
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De otro lado, hacemos uso de la ecuacio´n de continuidad para flujo permanente y uniforme
(3.4) para calcular el valor del a´rea de ingreso del aire al compresor.
m˙ = ρAV = ρ1A1ca1 (3.4)
Esta ecuacio´n requiere de la componente axial de la velocidad absoluta, la misma que es igual
a la velocidad absoluta, pues el a´ngulo de ingreso es α = 0◦ (ver Figura 2.1.10). Usando la
ecuacio´n (2.43), obtenemos:
c1 = ca1 = (0.5)
√
(1.4)(287.14 J/kg ·K)(274.43 K) ≈ 166.07 m/s
Sin embargo, es necesario establecer un para´metro que tome en cuenta los efectos viscosos
que ocurren en las paredes. Este para´metro, denominado factor de bloqueo (B), considera
la reduccio´n del a´rea debido a la capa l´ımite adema´s de otros efectos secundarios. Se tomo´
como recomendacio´n una variacio´n lineal de este para´metro a lo largo de todas las etapas
iniciando en un valor de 0.98 y culminando con 0.88 en la u´ltima etapa (Perrotti, 2013). Se
realiza, entonces, el ca´lculo del a´rea usando (3.5).
A =
m˙
ρ1ca1B1
(3.5)
A1 =
30 kg/s
(1.0840 kg/m3)(166.07 m/s)(0.98)
≈ 0.17 m2
Seguidamente, expresamos el a´rea anular como funcio´n del radio del cubo rh y de la carcasa
rt, tal como en (3.6).
A = π(r2h − r2t ) (3.6)
De esta manera, es posible calcular el radio de la carcasa en funcio´n del a´rea, del radio del
cubo y de la relacio´n del radio del cubo y de la carcasa rh/rt, expresio´n representada por
(3.7).
rt,1 =
√
A1
π(1− (rh/rt)2)
(3.7)
Reemplazamos para obtener:
rt,1 =
√
0.17 m2
π(1− (0.5)2) ≈ 0.2686 m
El radio del cubo es fa´cilmente obtenido utilizando el valor de la relacio´n rh/rt, mediante el
siguiente ca´lculo:
rh,1 = (0.2686 m)(0.5) ≈ 0.1343 m
Asimismo, calculamos el valor del radio medio en la entrada mediante:
rm,1 =
(
rt,1 + rh,1
2
)
≈ 0.2015 m
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3.3.2. Determinacio´n de la geometr´ıa de salida del compresor
Ana´logamente al caso anterior, se procede a calcular la geometr´ıa de salida del compresor,
utilizando el valor de la relacio´n de presio´n (πc). De acuerdo a esto, calculamos inicialmente
el valor de la presio´n de salida del compresor axial mediante (3.8).
p0,sal = p01 · πc (3.8)
Con lo cual, se obtiene:
p0,sal = (101325 Pa)(9) ≈ 911925 Pa (≈ 9.12 bar)
Luego, procedemos a calcular la temperatura total de salida del compresor utilizando el
valor de incremento de temperatura total que produce una relacio´n de presio´n y la eficiencia
politro´pica especificadas. Esta relacio´n es indicada en (3.9).
T0,sal = T01 [πc]
γ−1
ηP ·γ (3.9)
Operando, se obtiene:
T0,sal = (274.43 K)(20)
(1.4)−1
(0.90)·(1.4) ≈ 578.83 K
Para hallar la temperatura esta´tica a la salida del compresor se utiliza la ecuacio´n (2.7)
correspondiente al valor de la entalp´ıa total. Asumiendo un valor constante del factor de
expansio´n adiaba´tica, es posible reformular esta ecuacio´n utilizando la relacio´n h = CPT . De
esta manera obtenemos la expresio´n (3.10).
Tsal = T0,sal −
c2sal
2CP
(3.10)
Reemplazando los valores correspondientes y considerando la suposicio´n de velocidad axial
constante (csal = ca), obtenemos:
Tsal = (578.83 K)− (166.07 m/s)
2
2(1005 J/kg ·K) ≈ 565.11 K
Calculamos, entonces, el valor del nu´mero de Mach correspondiente a la velocidad absoluta
de salida usando la ecuacio´n (2.43):
Msal =
(166.07 m/s)√
(1.4)(287.14 J/kg ·K)(565.11 K) ≈ 0.348
Una vez ma´s, utilizamos la ecuacio´n de flujo isoentro´pico (3.2) para calcular la presio´n esta´tica
de salida del compresor, de esta manera obtenemos:
psal =
(911925 Pa)[
1 +
(
(1.4)−1
2
)
(0.348)2
] (1.4)
(1.4)−1
≈ 838479 Pa (≈ 8.38 bar)
Aplicando la ecuacio´n de estado (3.3.1), obtenemos la densidad esta´tica a la salida del com-
presor, esto es:
ρsal =
838479 Pa
(287.14 J/kg ·K)(565.11 K) ≈ 5.1672 kg/m
3
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De acuerdo a la ecuacio´n de continuidad dada por (3.5) y considerando un factor de bloqueo
de 0.88 para la u´ltima etapa, el a´rea de salida obtenida es:
Asal =
30 kg/s
(5.1672 kg/m3)(166.07 m/s)(0.88)
≈ 0.0397 m2
Considerando un radio medio constante para el disen˜o del compresor axial (rm = rm,1), cal-
culamos la altura del a´labe en la salida del compresor mediante (3.11).
Hsal = rt,sal − rh,sal = Asal
2πrm
(3.11)
Reemplazando los valores, obtenemos:
Hsal =
(0.0397 m2)
2π(0.2015 m)
≈ 0.0314 m ≈ 3.14 cm
Con ello, calculamos el radio del cubo y de la carcasa en la salida del compresor, esto es:
rt,sal = rm +
Hsal
2
= (0.2015 m) +
0.0314 m
2
≈ 0.2172 m ≈ 21.72 cm
rh,sal = rm − Hsal
2
= (0.2015 m)− 0.0314 m
2
≈ 0.1858 m ≈ 18.58 cm
3.3.3. Determinacio´n de los a´ngulos de flujo en la l´ınea media para la 1◦
etapa
Para la determinacio´n de los a´ngulos de flujo en esta etapa, es necesario definir una velocidad
rotacional para el compresor, y en consecuencia una velocidad tangencial en el extremo supe-
rior del a´labe rotor. De acuerdo con El-Sayed (2016), las pasadas experiencias en el disen˜o de
compresores subso´nicos y transo´nicos establecen un valor ma´ximo en la velocidad tangencial
en el extremo del a´labe de U1,t ≈ 350 m/s (situado inicialmente en la Tabla 3.2.1), mientras
que el rango de velocidad de ingreso de aire al compresor axial, ca, es de 150 a 200 m/s.
Con esta informacio´n, se procede a calcular la velocidad rotacional en el eje del compresor:
ω =
U1,t
r1,t
=
(350 m/s)
(0.2686 m)
≈ 1302.8 rad/seg ≈ 12441 rpm
Esta velocidad rotacional debe ser considerada como ma´xima para la seleccio´n de una turbina,
la cual sera´ acoplada al eje del compresor axial. Es decir, la turbina definira´, finalmente, la
velocidad tangencial en el extremo del a´labe rotor, el cual es ma´ximo en la primera fila rotora.
Considerando, entonces, la seleccio´n de una turbina cuya velocidad rotacional sea 12 000 rpm,
podemos calcular el valor de la velocidad tangencial de la siguiente manera:
U1,t =
(
ω[rpm]
2π
60
)
rt,1 = (12000 rpm)
2π
60
(0.2686 m) ≈ 337.59 m/s
Este valor genera una velocidad relativa en la carcasa w1,t de:
w1,t =
√
U21,t + c
2
a =
√
(337.59 m/s)2 + (166.07 m/s)2 ≈ 376.23 m/s
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El nu´mero de Mach respecto a esta velocidad relativa, es calculada mediante:
Mw,t,1 =
(376.23 m/s)√
(1.4)(287.14 J/kg ·K)(274.43 K) ≈ 1.13
Este valor de nu´mero de mach de 1.13 nos indica que la primera etapa es transo´nica. Cabe
resaltar que la ventaja de presentar elevados nu´meros de Mach es la posibilidad de trabajar
con elevadas relaciones de presio´n y menores dia´metros, es decir, la ma´quina resulta ma´s
compacta. En los modernos turborreactores de aplicacio´n comercial se trabajan con nu´meros
de Mach (Mw,t,1) de hasta 1.4, y para aliviar los efectos de elevados nu´meros de Mach en
compresores transo´nicos se suelen usar a´labes muy delgados, los cuales reducen el bloqueo y
poseen bajos porcentajes en la relacio´n entre el espesor y la cuerda (Dixon and Hall, 2014).
Dado que el ca´lculo de los para´metros para el disen˜o preliminar del compresor axial se realizara´
en la l´ınea media, proyectamos la velocidad tangencial Ut,1 en la misma. As´ı, obtenemos:
Um = Ut,1
rm
rt,1
= (337.59 m/s)
(0.2015 m)
(0.2686 m)
≈ 253.19 m/s
Este valor de velocidad tangencial nos proporciona un coeficiente de flujo dado por (2.23).
Puesto que no existen a´labes gu´ıa, es decir αm,1 = 0
◦, entonces ca,m,1 = ca y:
φm,1 =
ca,m,1
Um
=
(166.07 m/s)
(253.19 m/s)
≈ 0.66
Luego, se calcula el valor del a´ngulo de flujo βm,1 correspondiente a la velocidad relativa de
entrada. De la Figura 2.1.10 se deduce, para αm,1 = 0
◦, lo siguiente:
tanβm,1 =
Um
ca,m,1
→ βm,1 = arctan (253.19 m/s)
(166.07 m/s)
≈ 0.9903 rad ≈ 56.74◦
La magnitud de la velocidad relativa de entrada en la l´ınea media con direccio´n βm,1, es
calculada mediante:
wm,1 =
√
U2m + c
2
a,m,1 =
√
(253.19 m/s)2 + (166.07 m/s)2 ≈ 302.80 m/s
El nu´mero de Mach correspondiente a esta velocidad relativa, posee un valor de:
Mw,m,1 =
(302.80 m/s)√
(1.4)(287.14 J/kg ·K)(274.43 K) ≈ 0.91
Adema´s, debido a que la direccio´n de la velocidad absoluta de entrada es cero, entonces
wθ,m,1 = Um = 253.19 m/s (ver Figura 2.1.10).
El siguiente paso es estimar los a´ngulos de salida de flujo. Para ello, es posible utilizar la
relacio´n que existe entre el grado de reaccio´n y los a´ngulos βm,1 y βm,2 tal como lo establece
la expresio´n (2.25), en la cual despejamos el a´ngulo deseado para obtener lo siguiente:
tanβm,2 = 2
◦Rm,1
φm,1
− tanβm,1
En este punto se debe sen˜alar que el grado de reaccio´n (◦R) posee valores entre 50% a
60% para secciones subso´nicas, mientras que para secciones transo´nicas y superso´nicas posee
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elevados valores alrededor del 80% (Farokhi, 2014). Lo importante es no exceder el factor de
difusio´n recomendado de 0.45, dado en las expresiones (2.31) y (2.32), o no exceder el valor de
0.72 en el nu´mero De Haller dado por (2.33). Estos valores garantizan evitar la separacio´n de
la capa l´ımite en la superficie de los a´labes. En consecuencia, el grado de reaccio´n disminuira´
desde un valor elevado hasta un valor de 50% y aproximadamente a partir de la 4◦ etapa.
Para este caso, se ha considerado un valor ◦R de 78%. Con este dato se procede a calcular
el valor de βm,2 de la siguiente manera:
βm,2 = arctan
(
2
(0.78)
(0.66)
− tan(56.74◦)
)
≈ 0.7067 rad ≈ 40.49◦
Utilizando nuevamente el esquema dado por la Figura 2.1.10 calculamos el valor de la velo-
cidad relativa de salida del rotor en la seccio´n media:
wm,2 =
ca,m,2
cosβm,2
=
(166.07 m/s)
cos(40.49◦)
≈ 218.37 m/s
Con el objeto de evaluar el factor de difusio´n en la fila rotora, calculamos el valor de la
componente tangencial de la velocidad absoluta de salida del rotor wθ,m,2. Para ello, podemos
utilizar la expresio´n (2.25), como sigue:
wθ,m,2 = 2Um(
◦Rm,1)− wθ,m,1 = 2(253.19 m/s)(0.78)− (253.19 m/s) ≈ 141.79 m/s
De otro lado, como cθ,m,2 = Um − wθ,m,2 = 111.40 m/s (ver Figura 2.1.10), la velocidad ab-
soluta de salida del rotor en la seccio´n media es:
cm,2 =
√
c2θ,m,2 + c
2
a,m,2 =
√
(111.40 m/s)2 + (166.07 m/s)2 ≈ 199.98 m/s
El correspondiente a´ngulo de flujo esta dado por:
cθ,m,2
cm,2
= sinαm,2 → αm,2 = arcsin
(
111.40 m/s
199.98 m/s
)
≈ 0.5909 rad ≈ 33.85◦
Entonces, el valor del factor de difusio´n es calculado usando la ecuacio´n (2.31).
DFR,m,1 =
(
1− (218.37 m/s)
(302.80 m/s)
)
+
|(141.79 m/s)− (253.19 m/s)|
2(1.25)(302.80 m/s)
≈ 0.43
Como se observa, el valor es menor al ma´ximo recomendable de 0.45, por lo que se espera que
no exista problemas de separacio´n de capa l´ımite. Es evidente que, para alcanzar este valor,
se ha variado el grado de reaccio´n, mientras que la solidez se ha mantenido en un rango t´ıpico
de 1 a 2 (Farokhi, 2014). Por otro lado, es necesario resaltar el significado de la expresio´n del
factor de difusio´n, esto es, el primer te´rmino en pare´ntesis representa la desaceleracio´n media
del flujo, mientras que el segundo te´rmino representa la desviacio´n del flujo (Dixon and Hall,
2014).
Segu´n lo establecido al inicio del cap´ıtulo, se presentara´ el disen˜o de etapas normales o
repetitivas, lo que implica una misma direccio´n de la velocidad absoluta del flujo tanto para
la salida como la entrada de la etapa. Adema´s, de acuerdo a lo mostrado en la Figura 2.1.10,
los a´ngulos de salida de flujo del a´labe rotor son los a´ngulos de entrada de flujo al a´labe
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estator. Por tanto, es posible evaluar el factor de difusio´n para el a´labe estator utilizando la
expresio´n (2.32), tal como sigue:
DFS,m,1 =
(
1− (166.07 m/s)
(199.98 m/s)
)
+
|(0 m/s)− (111.41 m/s)|
2(1.25)(199.98 m/s)
≈ 0.39
Al igual que el caso anterior, el factor es menor que el valor ma´ximo recomendable. Con e´ste
u´ltimo a´nalisis se ha concluido el ca´lculo de las velocidad de flujo y de sus respectivos a´ngulos,
los mismos que se encuentran situados en la Tabla 3.3.1.
Tabla 3.3.1: Resultados correspodientes a la l´ınea media de la 1◦ etapa.
Para´metros S´ımbolo❸ Unidades
1◦
estacio´n
2◦
estacio´n
3◦
estacio´n
Velocidad relativa de entrada wm,est [m/s] 302.80 218.37 -
Componente tangencial de la
velocidad relativa
wθ,m,est [m/s] 253.19 141.79 -
Velocidad absoluta cm,est [m/s] 166.07 199.98 166.07
Componente axial de la
velocidad absoluta
ca,m,est [m/s] 166.07 166.07 166.07
Componente tangencial de la
velocidad absoluta
cθ,m,est [m/s] 0 111.40 0
Velocidad radial Um,est [m/s] 253.19 253.19 253.19
Direccio´n de la velocidad relativa αm,est [
◦] 0 33.85 0
Direccio´n de la velocidad absoluta βm,est [
◦] 56.74 40.49 -
❸ El sub´ındice est indica la estacio´n: 1◦, 2◦ o´ 3◦ de acuerdo a la Figura 2.1.10.
3.3.4. Determinacio´n del nu´mero de etapas
Una estimacio´n previa del nu´mero de etapas en un compresor axial puede ser realizada
mediante la ecuacio´n de trabajo de Euler dado por (2.11). Para ello, es necesario tomar en
cuenta que, de acuerdo a resultados experimentales, el perfil de velocidades en el pasaje de
a´labes no es constante a lo largo de la altura del a´labe y, ma´s au´n, presentan variaciones
significativas con respecto a las primeras filas. Los resultados de Howell (1945) indican que el
perfil de velocidad axial tiende a establecerse a partir de la cuarta etapa, tal como se aprecia
en la Figura 3.3.1. Esta figura nos muestra, adema´s, el efecto de la capa l´ımite formada en la
pared superior e inferior del pasaje.
Asimismo, debido a los elevados valores de velocidad sobre la mayor porcio´n anular, la adicio´n
de energ´ıa para un flujo determinado es menor que el valor de disen˜o, es decir, el bajo flujo
ma´sico en las paredes no pondera el incremento de temperatura en esta regio´n lo suficiente
para compensar el de´ficit de trabajo en la parte central, resultando en un menor trabajo
realizado (Johnsen and Bullock, 1965).
En consecuencia, la expresio´n (2.11) es modificada para incluir el factor de disminucio´n de
trabajo, esto es indicado en (3.12). Esta ecuacio´n es usualmente utilizada para estimar el
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Figura 3.3.1: Perfil de velocidades para las 4 primeras etapas de un compresor axial. Fuente:
Howell (1945).
incremento de temperatura total a partir de la velocidad axial y de los a´ngulos de flujos,
para´metros calculados idealmente, esto es, considerando un flujo isoentro´pico.
w = CP∆T0,etapa = ΩUca (tanβ1 − tanβ2) (3.12)
Debido lo anteriormente mencionado, el valor Ω es alto en la primera etapa (0.96), donde
la capa l´ımite es delgada, reducie´ndose hasta un valor de 0.85 a partir de la cuarta etapa
(Dixon and Hall, 2014). Para estimar el incremento de una etapa, Howell recomendo´ utilizar
un valor promedio de 0.86. De esta manera, reemplazamos los valores obtenidos en la Tabla
3.3.1 para obtener el incremento de temperatura en una etapa, tal como sigue:
∆T0,etapa =
ΩUca (tanβ1 − tanβ2)
CP
∆T0,etapa =
(0.86)(253.19 m/s)(166.07 m/s) (tan(56.74 ◦)− tan(40.49 ◦))
(1005 J/kg ·K) ≈ 24.14 K
Asimismo, en la Tabla 3.2.1 se establece una temperatura total de entrada de 288.15 K
correspondiente a condiciones a nivel del mar, mientras que la temperatura total de salida
del compresor fue estimado utilizando la expresio´n (3.9), el cual entrego´ un temperatura total
de 578.83 K. Por consiguiente, el valor del incremento de temperatura total en el compresor
es:
∆T0,compresor = T0,sal − T01 = (578.83 K)− (288.15 K) ≈ 290.68 K
Con esta informacio´n es posible estimar el nu´mero de etapas, de la siguiente manera:
Netapas =
∆T0,compresor
∆T0,etapa
=
(290.68 K)
(24.14 K)
≈ 13 etapas
Cabe resaltar que solo el a´labe rotor realiza el incremento de la temperatura total, razo´n
por la cual se utilizan a´ngulos de flujo correspondientes a la fila rotora. Adema´s, es necesario
realizar un ca´lculo iterativo para asegurar que se alcance la relacio´n de presio´n especificada,
de lo contrario debe an˜adirse alguna etapa.
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3.3.5. Determinacio´n de los para´metros termodina´micos en cada etapa
Una vez estimado el nu´mero de etapas, se realiza un ca´lculo etapa por etapa para verificar que
la relacio´n de presio´n alcanzada sea igual a la especificada. Para ello, se utilizara´ el incremento
de temperatura para un etapa dado por (2.11), y un factor de disminucio´n de trabajo variable
en las primeras etapas de acuerdo a lo recomendado por Dixon and Hall (2014) en la seccio´n
anterior. La Tabla 3.3.2 muestra la variacio´n progresiva del factor Ω hasta alcanzar un valor
determinado a partir de la cuarta etapa.
Tabla 3.3.2: Factor de disminucio´n de trabajo en cada etapa.
Factor Ω en cada etapa
1◦ etapa 2◦ etapa 3◦ etapa 4◦ etapa hasta u´ltima
0.96 0.90 0.87 0.85
Con esta informacio´n se procede a realizar el ca´lculo etapa por etapa del conjunto de ecua-
ciones dado por (3.13). En ella se considera como valores iniciales la temperatura total y
presio´n total a condiciones ambientales, de acuerdo a la Tabla 3.2.1. A la vez, los para´metros
termodina´micos permiten realizar una estimacio´n de la geometr´ıa del compresor axial a lo
largo de cada etapa.
T0,i = T0,i−1 +Ωi∆T0,etapa
πi =
[
1 +
ηPΩi∆T0,etapa
T0,i
] γ
γ−1
p0,i = p0,i−1πi−1
Ti = T0,i − c
2
a
2CP
pi =
p0,i[
T0,i
Ti
] γ
γ−1
ρ0,i =
p0,i
RaireT0,i
ρi =
ρ0,i[
T0,i
Ti
] 1
γ−1
Ai =
m˙
ρicaBi
Hi =
Ai
2πrm
rt,i = rm +Hi
rh,i = rm −Hi
(3.13)
En cada ecuacio´n la variable i indica la etapa analizada. La cantidad de etapas determinadas
en la seccio´n anterior entrega una relacio´n de presio´n πc = 9.21, calculado mediante el conjun-
to de ecuaciones anterior. En la Tabla 3.3.3 se detalla los resultados de la aplicacio´n de (3.13)
en un programa de computadora (ver Anexo B.1). Las Figuras 3.3.2 al 3.3.6 presentan los
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Tabla 3.3.3: Resultados de para´metros termodina´micos en cada etapa.
Etapa Ttot Test π Ptot Pest ρtot ρest rcubo rcarcaza
i [◦C] [◦C] [Pa] [Pa] [kg/m3] [kg/m3] [cm] [cm]
1 288.15 274.43 1.337 101325 85419 1.225 1.084 26.86 13.43
2 313.41 299.69 1.278 134443 114944 1.494 1.336 25.65 14.65
3 337.83 324.11 1.247 171783 148578 1.771 1.597 24.79 15.51
4 361.68 347.96 1.224 214179 187063 2.062 1.872 24.14 16.16
5 385.54 371.82 1.209 262081 230861 2.367 2.162 23.63 16.66
6 409.40 395.68 1.196 316820 281186 2.695 2.475 23.22 17.08
7 433.25 419.53 1.185 378888 338526 3.046 2.810 22.88 17.42
8 457.11 443.39 1.174 448779 403372 3.419 3.168 22.59 17.71
9 480.97 467.25 1.165 526991 476221 3.816 3.550 22.35 17.95
10 504.82 491.10 1.157 614028 557572 4.236 3.954 22.14 18.15
11 528.68 514.96 1.150 710396 647931 4.680 4.382 21.96 18.33
12 552.54 538.82 1.143 816605 747804 5.147 4.833 21.81 18.49
13 576.39 562.67 1.137 933167 857702 5.638 5.309 21.68 18.62
resultados de los dema´s para´metros. Adema´s, en la Figura 3.3.4, se indico´ la mı´nima presio´n
total en la salida del compresor dado por (3.8).
En la Figura 3.3.4, se observa que la presio´n total a la salida del compresor supera el l´ımite, por
lo que debe tenerse en cuenta durante el ana´lisis y dimensionamiento de cada etapa de manera
tal de obtener un valor ma´s aproximado al especificado. Los resultados de los para´metros
termodina´micos generan, mediante la ecuacio´n de conservacio´n de masa, la geometr´ıa radial
del compresor axial. La Figura 3.3.6 muestra los radios correspondientes a la parte inferior,
media y superior del a´labe en cada etapa.
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Figura 3.3.2: Variacio´n de la temperatura total y esta´tica en cada etapa. Fuente: Propia.
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Figura 3.3.5: Variacio´n de la densidad total y esta´tica en cada etapa. Fuente: Propia.
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3.4. Disen˜o Tridimensional del A´labe de Compresor Axial
El ana´lisis previo contempla un enfoque bidimensional, es decir, un flujo desarrollado con
direccio´n axial y tangencial en la l´ınea media. Lo siguiente es realizar la descripcio´n del flujo
en cada posicio´n radial, para ello agregamos la suposicio´n de flujo axisime´trico (∂/∂θ = 0).
Mediante esta suposicio´n se calcula un perfil de velocidades radial, el cual es el mismo para
cada posicio´n angular θ en un determinado plano transversal, esto equivale a utilizar un
nu´mero infinito de a´labes. Adicionalmente, se considerara´ una luz radial nula en el extremo
superior del a´labe rotor y un desplazamiento radial nulo lo que creara´ unas superficies de
corriente anulares dentro de las filas de a´labes que requieren de un equilibrio radial antes y
despue´s de cada fila (Farokhi, 2014).
La suposicio´n de flujo adiaba´tico implica que el u´nico mecanismo de transferencia de energ´ıa
hacia el fluido es la potencia meca´nica del eje, mientras que la suposicio´n de flujo no viscoso
y sin transferencia de calor elimina la formacio´n de la capa l´ımite viscosa y te´rmica. En
resumen, el u´nico mecanismo de intercambio de energ´ıa y transferencia de momento es la
presio´n del fluido y no la viscosidad molecular o la conductividad te´rmica del fluido, adema´s,
la combinacio´n de un flujo adiaba´tico y no viscoso crea un entorno isoentro´pico ficticio para
la interaccio´n de los a´labes con el fluido de trabajo (Farokhi, 2014). La Figura 3.4.1 muestra
las superficies de corriente cil´ındricas ψ las cuales entran y salen de la fila de a´labes en un
conducto circular resultado de todas las suposiciones presentadas.
De acuerdo a las suposiciones previas, todos los para´metros del problema esta´n solo en funcio´n
del radio r. Por ello, primero debe especificarse una distribucio´n de velocidades tangenciales a
lo largo de cada radio para luego calcular la distribucio´n de velocidad axial. En este enfoque,
el cual es conocido como el me´todo de disen˜o de vo´rtice, la distribucio´n de presio´n es impuesta
por un equilibrio radial en las superficies de corriente resultando en una funcio´n de la fuerza
centr´ıfuga, tal como se expresa en (3.14).
∂p
∂r
=
dp
dr
= ρ
c2θ
r
(3.14)
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Figura 3.4.1: Superficies de corriente cilindricas ψ a trave´s de un a´labe. Fuente: Propia.
Utilizando esta expresio´n puede conocerse la distribucio´n de trabajo a lo largo del a´labe
siguiendo la ecuacio´n de Euler dado por (3.15).
wc = ht,2 − ht,1 = ω (r2cθ,2 − r1cθ,1) (3.15)
3.4.1. Disen˜o de Vo´rtice
Este me´todo de disen˜o conlleva a la definicio´n de un perfil de distribucio´n de velocidades
tangenciales en la salida del a´labe a partir de un valor dado en la l´ınea media. Asimismo,
los tipos de perfiles obedecen a los denominados disen˜o de vo´rtice libre, vo´rtice forzado o un
caso ma´s general, siendo la primera la metodolog´ıa que se aplicara´ en esta seccio´n.
El ana´lisis partira´ de la ecuacio´n de entalp´ıa total en un marco de referencia absoluta, el cual
esta´ dado por (3.16).
ht ≡ h+ c
2
a
2
+
c2θ
2
(3.16)
Derivando la expresio´n anterior se obtiene (3.17).
dht
dr
=
dh
dr
+ ca
dca
dr
+ cθ
dcθ
dr
(3.17)
Por otro lado, la entalp´ıa de un sistema se define como (3.18).
h = u+ pv (3.18)
Donde la variacio´n de la misma se expresa como (3.19).
dh = du+ pdv + dpv (3.19)
Utilizando la ecuacio´n de Gibbs, du = Tds− pdv, para reemplaza en (3.19) se obtiene (3.20).
dh = Tds+ vdp = Tds+
1
ρ
dp (3.20)
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Considerando la variacio´n de las magnitudes con respecto del radio y ordenando se tiene
(3.21).
T
ds
dr
=
dh
dr
− 1
ρ
dp
dr
(3.21)
Reemplazamos la expresio´n (3.21) en (3.17), resultando en (3.22).
dht
dr︸︷︷︸
perfil de
trabajo del
a´labe
= T
ds
dr︸︷︷︸
perfil de
pe´rdidas del
a´labe
+
1
ρ
dp
dr︸︷︷︸
perfil de
presio´n
esta´tica
+ ca
dca
dr︸ ︷︷ ︸
perfil de
velocidad
axial
+ cθ
dcθ
dr︸ ︷︷ ︸
perfil de
rotacio´n
(3.22)
Este resultado nos muestra un te´rmino especial que es el perfil de pe´rdidas del a´labe. La
particularidad radica en que dicho te´rmino esta basado en resultados experimentales los
cuales generalmente son propiedad del fabricante. Por ello, es normal ignorar este te´rmino
como un primer intento en el establecimiento de los gradientes de presio´n y velocidad en la
salida de la primera fila de a´labes (Farokhi, 2014). De esta manera, al definir un perfil de
velocidades tangenciales, cθ, podemos obtener el perfil de velocidades axiales, mediante la
integracio´n de la expresio´n (3.23), donde se utilizo´ la ecuacio´n (3.14) para reemplazar el valor
del perfil de presio´n esta´tica.
1
2
dc2a
dr
=
dht
dr
− T ds
dr
− c
2
θ
r
− cθ dcθ
dr
(3.23)
Esta u´ltima expresio´n puede ser ordenada como en (3.24), de manera que pueda apreciarse
la variacio´n del momento angular.
1
2
d
dr
(
c2a
)
=
dht
dr
− T ds
dr
− cθ
r
d
dr
(rcθ) (3.24)
Para el a´nalisis de esta ecuacio´n usamos el me´todo denominado me´todo de vo´rtice libre, dado
as´ı pues, en la teor´ıa de flujo potencial de la meca´nica de fluidos, la velocidad circunferencial
del fluido en un vo´rtice, vθ, es especificado mediante su circulacio´n, Γ, como (3.25).
vθ =
Γ
2πr
→ rvθ = Γ
2π
= constante (3.25)
Por ende, la expresio´n (3.26),
rcθ = constante (3.26)
es designada como un vo´rtice libre (Johnson, 2016).
Para el caso estudiado en el que no se consideran a´labes gu´ıa, no existe prerotacio´n en el flujo
de ingreso a la primera fila rotora, por tanto se cumple (3.27).
cθ,1 = 0 (3.27)
Reemplazando (3.25) y (3.27) en la ecuacio´n de Euler (3.15), obtenemos (3.28).
ht,2 − ht,1 = ω (r2cθ,2 − r1cθ,1) = ω (r2cθ,2) = constante (3.28)
La expresio´n anterior nos indica que el disen˜o de vo´rtice libre induce a un trabajo constante
a lo largo de la envergadura del a´labe. Esto se resume en (3.29).
dht
dr
=
d
dr
(rcθ) = 0 (3.29)
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Dicha expresio´n puede ser evaluada en (3.24), resultando en (3.30).
d
dr
(
c2a
2
)
= −T ds
dr
(3.30)
Esto conlleva a que el perfil de velocidad axial sea funcio´n de la distribucio´n de pe´rdidas en
cada posicio´n radial del a´labe. Sin embargo, de lo mencionado anteriomente, esto puede ser
despreciado. Para ello debe cumplirse (3.31).
ca = ca,2 = constante (3.31)
As´ı concluimos que el me´todo de disen˜o de vo´rtice libre, para una fila de a´labes rotora sin
vanos gu´ıa, entrega un perfil de velocidad axial constante a la salida de la misma. De igual
manera, la ecuacio´n (3.26) describe el perfil de velocidad tangencial como funcio´n del radio
mediante (3.32).
cθ(r) = ±
a
r
, a = constante (3.32)
En esta u´ltima expresio´n, el signo positivo describe el giro del flujo inducido por el rotor y
el signo negativo significa la eliminacio´n de dicha rotacio´n mediante el estator, manteniendo
as´ı, la velocidad axial constante a la salida del mismo. Examinando el grado de reaccio´n dado
por (2.25), podemos reemplazar el perfil de velocidades tangenciales generados por el rotor y
presentado por (3.32), para obtener (3.33).
◦R(r) = 1−
cθ,1 + cθ,2
2ωr
= 1− 0 +
a
r
2ωr
= 1−
a
ω
2r2
(3.33)
Con el fin de obtener el grado de reaccio´n en funcio´n de la relacio´n entre la posicio´n radial y
el radio medio, insertamos la variable rm en el segundo sumando de la expresio´n anterior.
◦R(r) = 1−
a
ωr2m
2( r
rm
)2
(3.34)
Evaluando (3.34) para r = rm, donde
◦R(r) =
◦ Rm, se obtiene (3.35).
a
ωr2m
= 2 (1−◦ Rm) (3.35)
Finalmente, reemplazando (3.35) en (3.34), el grado de reaccio´n estara´ dado por (3.36).
◦R(r) = 1−
1−◦ Rm(
r
rm
)2 (3.36)
Esta expresio´n describe el valor del grado de reaccio´n a lo largo de la envergadura del a´labe,
para diversos valores en el radio medio. En la Figura 3.4.2 se observa dichas variaciones para
la primera fila rotora, donde resalta el caso presentado de ◦Rm = 78%. Cabe sen˜alar que
el grado de reaccio´n no debe ser negativo para cualquier radio pues, tal caso es propio del
comportamiento de las turbinas, en la que se desea una expansio´n en lugar de una compresio´n.
Para determinar el perfil de velocidades tangenciales se calculara´ el valor de la constante a
de la ecuacio´n (3.32), evaluando en el valor del grado de reaccio´n del radio medio en (3.33).
Esta u´ltima expresio´n puede ser ordenada como (3.37).
a = 2Umrm (1−◦ Rm) (3.37)
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Figura 3.4.2: Variacio´n del grado de reaccio´n a lo largo de la envergadura del a´labe. Fuente:
Propia.
Reemplazando los valores correspondientes se obtiene:
a = 2(253.19 m/s)(0.2015 m) (1− (0.78)) ≈ 22.45
Con este valor de a se calcula el valor de la velocidad tangencial en cada posicio´n radial de
la primera fila de a´labes rotores. Estos valores son presentados en la Figura 3.4.3.
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Figura 3.4.3: Perfil de velocidades tangenciales en la salida de la primera fila rotora. Fuente:
Propia.
3.4.2. A´labe Rotor
El procedimiento de disen˜o del a´labe rotor inicia con la determinacio´n de la cuerda de dicho
a´labe. Para ello, se debe analizar el efecto del nu´mero de Reynolds en el pasaje de a´labes,
considerando que un valor correspondiente a un flujo laminar permite el incremento del
gradiente de presio´n adverso, lo que conlleva a la separacio´n de la capa l´ımite. La Figura 3.4.4
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muestra los resultados experimentales de Koch (1981), donde se aprecia el ra´pido incremento
del coeficiente de pe´rdida de presio´n total y del a´ngulo de desviacio´n del flujo de salida a bajos
nu´meros de Reynolds. Esta informacio´n establece, entonces, un nu´mero de Reynolds mı´nimo
de 200 000. A su vez, a partir de un valor mayor a 500 000 la eficiencia permanece constante
(Farokhi, 2014). Para este caso, se calcula la cuerda considerando un valor de Re = 330 000,
a partir de la relacio´n dada por (3.38).
Re =
ρ w ℓ
µ
= 330000 (3.38)
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Figura 3.4.4: Resultados experimentales sobre el efecto el nu´mero de Reynolds en la pe´rdida
de presio´n total y en el a´ngulo de salida de flujo. Fuente: Farokhi (2014).
Sin embargo, el ca´lculo debe suponer un escenario de ma´xima altura de vuelo de la aeronave,
donde la densidad es menor que la correspondiente a 0 msnm. Asumiendo una altura de 16
km, se determina el valor de la densidad y de la viscosidad absoluta del aire correspondientes
de acuerdo al modelo ISA (Atmo´sfera Esta´ndar Internacional, por sus siglas en ingle´s). Con
los valores determinados, ρ = 0.165420 kg/m3 y µ = 0.0000143226 Pa.s, se estima la longitud
de la cuerda del a´labe usando la expresio´n anterior.
ℓR =
Re µ
ρ wm,1
=
(330 000)(0.0000143226 Pa.s)
(0.165420 kg/m3)(302.80 m/s)
≈ 9.5 cm
El valor de la cuerda del a´labe es reemplazada en la ecuacio´n (2.34) para determinar el valor
del espaciamiento s de los a´labes rotores. De esta manera, se obtiene:
sR =
0.095 m
1.25
≈ 7.6 cm
Este valor de espaciamiento establecera´ el nu´mero de a´labes en la primera fila rotora Nbr1 ,
mediante (2.37):
Nbr1 =
2πrm
sR
=
2π(0.2015 m)
(0.076 m)
≈ 17
Es evidente, entonces, que el nu´mero de Reynolds determinara´ la longitud de la cuerda en
cada posicio´n radial. De esta manera, podemos establecer una variacio´n radial de la cuerda
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del a´labe desde un valor mayor en la parte adyacente al cubo hasta uno menor en el extremo
opuesto. La Figura 3.4.5 muestra el valor del nu´mero de Reynolds, el cual se encuentra en
los l´ımites mencionados. Para calcular esta magnitud se establecio´ una variacio´n lineal desde
un valor de cuerda de 10 cm hasta un valor de 9 cm. Es importante resaltar que la reduccio´n
progresiva de la cuerda del a´labe en la direccio´n radial es necesaria para reducir el esfuerzo
centr´ıfugo.
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Figura 3.4.5: Nu´mero de Reynolds a lo largo de la envergadura del a´labe rotor. Fuente: Propia.
De acuerdo a expuesto en la seccio´n 3.3.3, hasta este punto, el procedimiento de ca´lculo
debe garantizar que el valor del factor de difusio´n no exceda el l´ımite cr´ıtico de 0.5, siendo
recomendable un valor por debajo de 0.46. Este factor pude ser calculado en cada posicio´n
radial puesto que, en la seccio´n previa se determino´ el perfil de velocidades tangencial. Es
decir, utilizando esta informacio´n se determina los componentes del tria´ngulo de velocidades
en cada radio r.
La Figura 3.4.6 muestra los diversos valores del factor de difusio´n dado por (2.31) a lo largo
de la envergadura del a´labe para varios grados de reaccio´n, donde el valor de la solidez en
la fila rotora, σR, se calculo´ a partir de la expresio´n (2.37) utilizando el nu´mero de a´labes
anteriormente calculado. Adema´s, se observa que el disen˜o propuesto no excede el valor l´ımite
en cualquier posicio´n radial. Cabe destacar, entonces, que el valor del grado de reaccio´n en la
l´ınea media de 78% no se eligio´ arbitrariamente, sino fue el resultado de un proceso iterativo.
Establecidos los tria´ngulos de velocidades, calculamos el nu´mero de Mach correspondiente a
la velocidad relativa de entrada al pasaje de a´labes rotores. Esto permite evaluar el re´gimen
de flujo en el que se encuentra la fila rotora con el objeto de seleccionar el perfil aerodina´mico.
Para el caso de flujo subso´nico se utilizan perfiles NACA de la serie 65, derivados de los
perfiles alares, mientras que para el caso de flujo superso´nico, los perfiles usados son los DCA
(Doble Arco Circular), MCA (Multiples Arcos Circulares) y perfiles Joukowski (Farokhi,
2014). Asimismo, en un re´gimen transo´nico, se ha vuelto comu´n el uso del perfil DCA (Ersavas,
2011).
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Figura 3.4.6: Factor de difusio´n a lo largo de la envergadura del a´labe para diversos ◦R.
Fuente: Propia.
De acuerdo a la Figura 3.4.7, el flujo a trave´s de dicho pasaje presenta, en promedio, un
re´gimen transo´nico con una mayor intensidad en la zona adyacente a la carcasa del compresor.
Por lo tanto, se empleara´ el perfil DCA en cada seccio´n de la envergadura del a´labe rotor.
Los principales parametros del perfil son: el a´ngulo de curvatura θ, la cuerda c, el radio r0
y el d´ıametro tb que definen los espesores del a´labe en los extremos y en la zona media,
respectivamente. Debido a razones pra´cticas en la fabricacio´n de los a´labes y a la vez evitar
el incremento de las pe´rdidas por ondas de choque se seleccionara´ un valor de r0 = 0.5%
(Ersavas, 2011).
La Figura 3.4.8 muestra la geometr´ıa descrita por dichos para´metros, adema´s de los radios
RC y RL correspondientes a las circunferencias superior e inferior, que a su vez, representan
la superficie de succio´n y de presio´n, respectivamente.
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Figura 3.4.7: Nu´mero de Mach de entrada a lo largo de la envergadura del a´labe rotor. Fuente:
Propia.
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Figura 3.4.8: Para´metros del perfil DCA. Fuente: Aungier (2003).
A´ngulo de Incidencia
La seleccio´n del perfil aerodina´mico conlleva a la determinacio´n de su ubicacio´n, esto es,
situar dicho perfil con un a´ngulo de calado, adema´s de un a´ngulo de curvatura y una longitud
de cuerda. Sin embargo, esta posicio´n debe asegurar un mı´nimo de pe´rdidas en la presio´n
total debido al desprendimiento de la capa l´ımite. Por tanto, se debe determinar el a´ngulo de
calado que garantice tal escenario.
El a´ngulo de ataque es el para´metro que se suele usar para determinar el a´ngulo de calado
cuando se utilizan perfiles NACA. Para el caso estudiado, se emplea el a´ngulo de incidencia
i pues, es posible determinarlo mediante (2.19) a diferencia de los perfiles NACA, donde los
para´metros κ1 y κ2 no esta´n bien definidos. Este a´ngulo de incidencia es el resultado de la
distribucio´n de los flujos hacia la zona de presio´n y a la de succio´n, los cuales modifican
el a´ngulo con el que ingresa el flujo al pasaje de a´labes. De esta manera, Lieblein (1959)
desarrollo´ una correlacio´n para el ca´lculo del a´ngulo de incidencia de disen˜o a partir de los
resultados experimentales de Johnsen and Bullock (1965), el cual es expresado en (3.39).
i∗ = KshKt,i(i
∗
0)10 + nθ (3.39)
Cada para´metro es calculado usando me´todos gra´ficos que implica revisar los diagramas
desarrollados por Herrig et al. (1951) y Johnsen and Bullock (1965). No obstante, Aungier
(2003) desarrollo´ modelos emp´ıricos basados en estos diagramas.
En ese sentido, la variable (i∗0)10 o a´ngulo de incidencia de disen˜o para un a´ngulo de curvatura
θ nulo, que encierra el primer te´rmino del lado derecho de la ecuacio´n (3.39), puede ser
calculada mediante la ecuacio´n emp´ırica (3.40).
(i∗0)10 =
βp1
5 + 46e−2.3σ
− 0.1σ3e
(
β1−70
4
)
(3.40)
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Donde el valor de p, se calcula usando (3.41).
p = 0.914 +
σ3
160
(3.41)
Adema´s, la variable Ksh representa el factor de correcio´n debido a la forma del a´labe, cuyo
valor es de 0.7 para perfiles DCA (Aungier, 2003). De igual manera, la variable Kt,i es el
factor de correccio´n debido al espesor del perfil, el mismo que es calculado usando el modelo
emp´ırico (3.42).
Kt,i =
(
10
tb
ℓ
)q
(3.42)
Donde, q es determinado mediante (3.43).
q =
0.28[
0.1 +
(
tb
ℓ
)0.3] (3.43)
Por u´ltimo, n es calculado utilizando el modelo (3.44).
n = 0.025σ − 0.06−
(
β1
90
)(1+1.2σ)
1.5 + 0.43σ
(3.44)
A´ngulo de desviacio´n
El a´ngulo de desviacio´n, representado por (2.20), es el resultado de la interaccio´n entre los
flujos de salida en la zona de presio´n y de succio´n del a´labe. Al igual que el caso anterior,
el a´ngulo de flujo de salida se modifica debido a este feno´meno, el cual es estudiado por
Johnsen quien propone una ecuacio´n similar a la de Lieblein. Esta expresio´n es representada
por (3.45), donde Ksh es el mismo factor de correcio´n debido a la forma del perfil estudiado
anteriormente.
δ∗ = KshKt,δ(δ
∗
0)10 +mθ (3.45)
Al igual que el a´ngulo de incidencia, todos los para´metros son determinados utilizando me´to-
dos gra´ficos. Sin embargo, en el presente trabajo de tesis se utilizan los modelos emp´ıricos
de Aungier. As´ı, la variable Kt,δ es el factor de correcio´n por espesor del perfil aerodina´mico
dado por (3.46).
Kt,δ = 6.25
(
tb
ℓ
)
+ 37.5
(
tb
ℓ
)2
(3.46)
De igual manera, (δ∗0) es el a´ngulo de desviacio´n considerando un a´ngulo de curvatura nulo.
El modelo propuesto por Aungier es presentado en (3.47).
(δ∗0)10 = 0.01σβ1 +
[
0.74σ1.9 + 3σ
](β1
90
)(1.67+1.09σ)
(3.47)
Asimismo, el para´metro de pendiente m es expresado como funcio´n de la solidez σ tal como
en (3.48).
m =
m1.0
σb
(3.48)
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Donde m1.0, para l´ıneas medias basadas en arcos circulares se determina mediante (3.50).
m1.0 = 0.249 + 0.074
(
β1
100
)
− 0.132
(
β1
100
)2
+ 0.316
(
β1
100
)3
(3.49)
Por u´ltimo, el para´metro b se calcula utilizando (3.50).
b = 0.9625− 0.17
(
β1
100
)
− 0.85
(
β1
100
)3
(3.50)
Ca´lculo del a´ngulo de curvatura y a´ngulo de calado de los perfiles DCA
Una vez ilustrados los conceptos de a´ngulo de incidencia y a´ngulo de desviacio´n, es necesario
establecer una relacio´n, utilizando las expresiones presentadas anteriomente, para determinar
el a´ngulo de curvatura y el a´ngulo de calado del perfil en cada posicio´n radial.
Para ello despejamos los a´ngulos de entrada y salida del a´labe, κ1 y κ2 respectivamente, de
las ecuaciones (2.19) y (2.20) para reemplazarlos en la ecuacio´n (2.16). Esta operacio´n da
como resultado la expresio´n (3.51).
θ = κ1 − κ2 = (β1 − β2)− (i− δ) (3.51)
Luego reemplazamos las ecuaciones que determinan el a´ngulo de incidencia y el a´ngulo de
desviacio´n, (3.44) y (3.45) respectivamente, en (3.51) para obtener:
θ = (β1 − β2)− (KshKt,i(i∗0)10 + nθ −KshKt,δ(δ∗0)10 +mθ)
(1 + n−m)θ = (β1 − β2)− (KshKt,i(i∗0)10 −KshKt,δ(δ∗0)10)
θ = (1 + n−m)−1 [(β1 − β2)− (KshKt,i(i∗0)10 −KshKt,δ(δ∗0)10)] (3.52)
Encontrado el valor de θ, calculamos el valor del a´ngulo de incidencia de disen˜o i∗ y el a´ngulo
de desviacio´n correspondiente δ∗ mediante las ecuaciones (3.39) y (3.45). Esta informacio´n
entregara´ el valor de los a´ngulos de entrada y salida del a´labe, κ1 y κ2, usando (2.19) y (2.20).
Por u´ltimo, aplicamos la expresio´n (3.53) utilizada para calcular el a´ngulo de calado (Farokhi,
2014).
ξ = β1 − θ
2
− i∗ (3.53)
La Figura 3.4.9 muestra el resultado del ca´lculo del a´ngulo de curvatura, donde se observa
que es inversamente proporcional a la posicio´n radial rrotor,1. Asimismo, las Figuras 3.4.10 y
3.4.11 exhiben el a´ngulo de incidencia y desviacio´n, respectivamente.
De igual manera, la Figura 3.4.12 ilustra la variacio´n del a´ngulo de calado, el cual determina
la orientacio´n del perfil en cada posicio´n radial. A continuacio´n, en la Tabla 3.4.1 se resume
los resultados correspondientes a la geometr´ıa del a´labe rotor.
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Figura 3.4.9: A´ngulo de curvatura a lo largo de la envergadura del a´labe rotor. Fuente: Propia.
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Figura 3.4.10: A´ngulo de incidencia de disen˜o a lo largo de la envergadura del a´labe rotor.
Fuente: Propia.
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Figura 3.4.11: A´ngulo de desviacio´n a lo largo de la envergadura del a´labe rotor. Fuente:
Propia.
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Figura 3.4.12: A´ngulo de calado a lo largo de la envergadura del a´labe rotor. Fuente: Propia.
Tabla 3.4.1: Resultados para la determinacio´n de la geometr´ıa del a´labe rotor.
rrotor,1 θ tb/ℓ ℓ ξ
[cm] [◦] [cm] [◦]
13.43 51.90 0.100 10.00 17.03
14.39 46.48 0.095 9.93 22.52
15.35 41.49 0.090 9.86 27.54
16.31 37.03 0.085 9.79 32.06
17.27 33.15 0.080 9.71 36.09
18.23 29.83 0.075 9.64 39.67
19.19 27.00 0.070 9.57 42.86
20.15 24.61 0.065 9.50 45.69
21.11 22.61 0.060 9.43 48.22
22.07 20.94 0.055 9.36 50.49
23.03 19.55 0.050 9.29 52.54
23.99 18.42 0.045 9.21 54.40
24.95 17.53 0.040 9.14 56.09
25.91 16.84 0.035 9.07 57.64
26.87 16.37 0.030 9.00 59.06
Mediante la interpretacio´n de los resultados, es posible realizar el disen˜o tridimensional del
a´labe rotor. Sin embargo, se debe tener cuidado en el disen˜o CAD del a´labe, el mismo que
debe considerar la ubicacio´n de los perfiles aerodina´micos en las superficies cilindricas ψ espe-
cificadas en la Figura 3.4.1. La Figura 3.4.13 muestra los perfiles a lo largo de la envergadura
del a´labe rotor.
Finalmente, se realiza la construccio´n tridimensional del a´labe rotor usando estos perfiles. La
Figura 4.2.1 muestra el resultado del disen˜o presentado.
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Figura 3.4.13: Desarrollo del a´labe rotor. Perfiles radiales desde el cubo hasta la carcasa.
Fuente: Propia.
Figura 3.4.14: Geometr´ıa tridimensional del a´labe rotor. Fuente: Propia.
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3.4.3. A´labe Estator
El procedimiento es ana´logo al disen˜o del a´labe rotor. Se inicia con la estimacio´n de la cuerda
en la l´ınea media utilizando la expresio´n (3.38), considerando la velocidad absoluta de entrada
al pasaje de a´labes estatores y un nu´mero de Reynolds de 250 000 para obtener una longitud
de cuerda mı´nima. De esta manera obtenemos:
ℓS =
Re µ
ρ cm,1
=
(250 000)(0.0000143226 Pa.s)
(0.165420 kg/m3)(199.98 m/s)
≈ 11 cm
Reemplazamos este valor en la ecuacio´n (2.35), la cual entrega un espaciamiento en la l´ınea
media de los a´labes estatores igual a:
sR =
0.11 m
1.25
≈ 8.8 cm
Con esta informacio´n se calcula el nu´mero de a´labes estatores utilizando la ecuacio´n (2.37).
Esto es:
Nbs1 =
2πrm
sR
=
2π(0.1995 m)
(0.088 m)
≈ 15
Este nu´mero de a´labes determinara´ el nu´mero de Reynolds en cada posicio´n radial del a´labe
estator de acuerdo a la expresio´n (3.38). La Figura 3.4.15 muestra tal variacio´n en el nu´mero
de Reynolds. Seguidamente, se verifica que el valor del factor de difusio´n se encuentre en
los l´ımites recomendados. La Figura 3.4.16 confirma esta situacio´n, donde se concluye que
tanto la desaceleracio´n media como la desviacio´n del flujo poseen un valor mucho menor en
comparacio´n con el caso del a´labe rotor.
Por otro lado, se evalu´a el nu´mero de Mach a lo largo de la envergadura del a´labe estator
correspondiente al flujo entregado por la etapa rotora. Se corrobora, mediante la Figura
3.4.17, que este para´metro se encuentra en un rango de 0.54 a 0.69 lo cual corresponde a un
re´gimen altamente subso´nico donde particularmente se utilizan perfiles de doble arco circular
(Schobeiri, 2005).
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Figura 3.4.15: Nu´mero de Reynolds de entrada a lo largo de la envergadura del a´labe estator.
Fuente: Propia.
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Figura 3.4.16: Factor de difusio´n a lo largo de la envergadura del a´labe estator. Fuente: Propia.
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Figura 3.4.17: Nu´mero de Mach a lo largo de la envergadura del a´labe estator. Fuente: Propia.
Por esta razo´n se selecciona nuevamente el perfil DCA para el disen˜o tridimensional del a´labe
estator. As´ı, el paso siguiente es la determinacio´n de los a´ngulos de curvatura de calado usando
los modelos experimentales de Aungier presentados en la seccio´n previa. En este punto, se
recalca que para el caso de menores valores del nu´mero de Mach, debe utilizarse perfiles
correspondientes como los perfiles NACA de la serie 65.
Ca´lculo del a´ngulo de curvatura y a´ngulo de calado de los perfiles DCA
Para esta seccio´n se utilizan los modelos experimentales con el objeto de calcular el a´ngulo
de incidencia de disen˜o y el a´ngulo de desviacio´n. Para ello empleamos la ecuacio´n (2.16) con
los correspondientes a´ngulos de flujo en el pasaje estator, donde el a´ngulo de salida del flujo
α2 en el mismo es nulo. De esta manera, dicha ecuacio´n puede ser resumida tal como en la
expresio´n (3.54).
θ = κ1 − κ2 = (α1 − i)− (α2 − δ) = α1 − (i− δ) (3.54)
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Luego, reemplazamos las ecuaciones (3.44) y (3.45) en (3.54) para obtener una expresio´n con
el cual determinar el a´ngulo de curvatura del a´labe estator.
θ = α1 − (KshKt,i(i∗0)10 + nθ −KshKt,δ(δ∗0)10 +mθ)
(1 + n−m)θ = α1 − (KshKt,i(i∗0)10 −KshKt,δ(δ∗0)10)
θ = (1 + n−m)−1 [α1 − (KshKt,i(i∗0)10 −KshKt,δ(δ∗0)10)] (3.55)
De la misma manera, encontrado el valor de θ usando (3.55), calculamos el valor del a´ngulo de
incidencia de disen˜o i∗ y el a´ngulo de desviacio´n δ∗ correspondiente, mediante las ecuaciones
(3.44) y (3.45). Por u´ltimo, se utiliza la expresio´n (3.53) para calcular el respectivo a´ngulo
de calado.
Lo descrito anteriormente es llevado a cabo obteniendo la distribucio´n de estos para´metros a
lo largo de la envergadura del a´labe estator. Este resultado es mostrado en las Figuras 3.4.18,
3.4.19, 3.4.20 y 3.4.21, donde se observa una distribucio´n opuesta del a´ngulo de incidencia
y el a´ngulo de calado en comparacio´n con el caso del a´labe rotor. Asimimo, se presenta la
Tabla 3.4.2 para resumir los resultados correspondientes a la geometr´ıa del a´labe estator.
Con los valores obtenidos en la esta tabla se procede a construir los perfiles DCA para cada
posicio´n radial. Estos perfiles son representados en la Figura 3.4.22, donde se muestra el
perfil adyacente al cubo y el perfil adyacente a la carcasa. Para este caso no se establecio´
una variacio´n en el espesor del a´labe en funcio´n al radio, pues no existe rotacio´n alguna que
genere un esfuerzo centr´ıfugo. Asimismo, se establecio´ el mismo radio r0 de 0.5% en el borde
de ataque y borde de fuga, que para el caso del a´labe rotor.
Tomando en consideracio´n la posicio´n de los perfiles desarrollados en las superficies de co-
rriente cil´ındricas ψ (Figura 3.4.1), se procedio´ a la contruccio´n del a´labe estator. Este a´labe
es presentado en la Figura 3.4.23.
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Figura 3.4.18: A´ngulo de curvatura a lo largo de la envergadura del a´labe estator. Fuente:
Propia.
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Figura 3.4.19: A´ngulo de incidencia de disen˜o a lo largo de la envergadura del a´labe estator.
Fuente: Propia.
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Figura 3.4.20: A´ngulo de desviacio´n a lo largo de la envergadura del a´labe estator. Fuente:
Propia.
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Figura 3.4.21: A´ngulo de calado a lo largo de la envergadura del a´labe estator. Fuente: Propia.
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Tabla 3.4.2: Resultados para la determinacio´n de la geometr´ıa del a´labe estator.
restator,1 θ tb/ℓ ℓ ξ
[cm] [◦] [cm] [◦]
14.17 60.61 0.05 9.00 17.61
15.02 58.01 0.05 9.21 16.72
15.88 55.61 0.05 9.43 15.89
16.73 53.40 0.05 9.64 15.11
17.59 51.35 0.05 9.86 14.39
18.44 49.45 0.05 10.07 13.72
19.29 47.69 0.05 10.29 13.09
20.15 46.04 0.05 10.50 12.51
21.00 44.51 0.05 10.71 11.96
21.86 43.07 0.05 10.93 11.46
22.71 41.72 0.05 11.14 10.98
23.57 40.46 0.05 11.36 10.54
24.42 39.27 0.05 11.57 10.12
25.28 38.15 0.05 11.79 9.73
26.13 37.09 0.05 12.00 9.37
Finalmente se exhibe en la Figura 3.4.24 y 3.4.25 la configuracio´n completa de la fila rotora
y la estatora, respectivamente, con el nu´mero de a´labes correspondiente. De igual manera, la
Figura 3.4.26 muestra la primera etapa del compressor axial desde una vista lateral. Todas
estas figuras representan el modelo 3D del disen˜o final de dicha etapa, donde de manera
referencial se incluyo´ la parte central tomada como base de las ima´genes presentadas en
trabajo de Benini (2011).
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Figura 3.4.22: Desarrollo del a´labe estator. Perfiles radiales desde el cubo hasta la carcasa.
Fuente: Propia.
Figura 3.4.23: Geometr´ıa tridimensional del a´labe estator. Fuente: Propia.
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Figura 3.4.24: Modelo 3D de la primera fila rotora del compresor axial. Fuente: Propia.
Figura 3.4.25: Modelo 3D de la primera fila estatora del compresor axial. Fuente: Propia.
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Figura 3.4.26: Modelo 3D de la primera etapa del compresor axial. Fuente: Propia.
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Cap´ıtulo 4
Simulacio´n Fluidodina´mica de la
Primera Etapa del Compresor Axial
4.1. Introduccio´n
En el presente cap´ıtulo se explica el procedimiento de evaluacio´n de la etapa disen˜ada utilizan-
do la dina´mica de fluidos computacional (CFD) mediante la aplicacio´n del software comercial
Ansys CFX. De esta manera, se evalu´a el desempen˜o de la etapa disen˜ada. Para ello, en
las siguientes secciones, se describe los pasos necesarios que lograron la convergencia de la
solucio´n nume´rica de manera satisfactoria. Se inicio´ con el desarrollo de la geometr´ıa y se
continu´a con el proceso de mallado para obtener el dominio computacional del problema. Se
define, adema´s, las condiciones iniciales y las condiciones de frontera. En este punto se detalla
todas las configuraciones del software y el motivo de su seleccio´n. Finalmente se presenta, de
manera general, el resultado de la simulacio´n.
4.2. Desarrollo de la Geometr´ıa
Como primer paso, se utilizo´ el mo´dulo DesignModeler para importar la geometr´ıa desarro-
llada en el software CAD. Luego se procedio´ a capturar la geometr´ıa de un a´labe rotor y un
a´labe estator. De acuerdo a la Tabla 3.2.1 se considero´ una luz axial de ε = 0.022H ≈ 3 mm.
Sin embargo, debe realizarse un ana´lisis meca´nico para determinar el elongamiento del a´labe
debido a la temperatura y rotacio´n del compresor axial. Para el caso del a´labe estator, se
considero´ solo un ε = 2 mm debido a que no se presentan esfuerzos centr´ıfugos en esta zona.
Es importante recalcar que, normalmente, el proceso preparacio´n del dominio computacional
implica obtener la geometr´ıa correspondiente al medio fluido. Es decir, el paso siguiente ser´ıa
realizar un tratamiento a la geometr´ıa para capturar dicho dominio. En este caso, el mo´dulo
DesignModeler realiza esta tarea, por lo que se ha omitido este procedimiento. Las Figuras
4.2.1 y 4.2.2 muestran la obtencio´n de los dominios para el a´labe rotor y a´labe estator,
respectivamente.
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Figura 4.2.1: Geometr´ıa del a´labe rotor. Fuente: Propia.
Figura 4.2.2: Geometr´ıa del a´labe estator. Fuente: Propia.
4.3. Mallado de la Geometr´ıa
Se desarrollo´, a continuacio´n, el dominio computacional o mallado de la geometr´ıa objeto de
estudio usando el co´digo de mallado TurboGrid. La ventaja de dicho co´digo es que integra la
opcio´n Topolog´ıa Automa´tica y Mallado Optimizado (ATM Optimized) el cual realiza mallas
hexae´dricas de alta calidad con un mı´nimo esfuerzo computacional.
Es claro que la calidad de la malla afecta el resultado, esto es, una malla gruesa puede entregar
una solucio´n nume´rica con un error elevado con respecto de una que utilice una malla fina.
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Asimismo, se puede obtener una solucio´n o´ptima con una calidad de malla determinada, a
partir de la cual no se registrara´ una variacio´n significativa en la solucio´n.
Por otro lado, es necesario controlar el taman˜o de la malla en la capa l´ımite. Para ello, se
puede aplicar un me´todo en el que se especifique el y+ y el nu´mero de Reynolds del flujo
libre, siendo el primero un para´metro relacionado a la altura de la primera celda adyacente a
la pared. La solucio´n exacta de las ecuaciones de capa l´ımite para flujos turbulentos usando
modelos que evalu´an la viscosidad turbulenta en todos los puntos dentro del flujo requiere
que los puntos de la malla sean ubicados dentro de la subcapa viscosa, y+ ≤ 4 para flujos
incompresibles y y+ ≤ 1 o 2 para flujos en los que tambie´n se esta´ obteniendo una solucio´n
a la ecuacio´n de energ´ıa (Pletcher et al., 2012).
La Tabla 4.3.1 presenta las caracter´ısticas de la malla generada. Debido a la elevada cantidad
de elementos necesarios al establecer el y+ recomendado, se opto´ por utilizar valor de y+ = 3,
y con el que se obtuvo una buena aproximacio´n de la solucio´n en presencia de ondas de
choque.
Tabla 4.3.1: Tabla de propiedades y resultados sobre el mallado del a´labe rotor y estator.
Para´metro
Valor
Rotor Estator
Me´todo Factor de taman˜o
Factor de taman˜o 1.0
Control del refinamiento de la
capa l´ımite
Me´todo: Desplazamiento del
primer elemento
Parametros: Intervalo Y + 3.0
Tasa de expansio´n ma´xima objetivo 1.2
Especificacio´n de taman˜o cerca
de la pared
Me´todo: Y +
Nu´mero de Reynolds 1e+06
Para´metros de distribucio´n de la
envergadura del a´labe
Me´todo: Proporcional
Factor 3
Tipo de Malla
Dominio de entrada:
H-Grid
Dominio de salida:
H-Grid
Definido por Tasa de expansio´n ma´xima
Resultados Rotor Estator
Nu´mero de nodos 3 045 498 3 749 485
Nu´mero de elementos 2 962 344 3 650 812
De acuerdo a estos datos se presentan, tambie´n, las Figuras 4.3.1 y 4.3.2, las cuales muestran
la calidad de la malla hexae´drica que se utilizo´ para la simulacio´n de la primera etapa del
compresor axial. En la misma se considero´ un pasaje de ingreso al a´labe rotor, as´ı como un
pasaje de salida del a´labe estator con el propo´sito de obtener un flujo desarrollado en estas
zonas, y que logro´ contribuir en la convergencia de la solucio´n nume´rica.
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Figura 4.3.1: Mallado del a´labe rotor. Fuente: Propia.
Figura 4.3.2: Mallado del a´labe estator. Fuente: Propia.
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4.4. Definicio´n de las Condiciones Iniciales y Determinacio´n
de las Condiciones de Frontera. Procesamiento.
La definicio´n de la geometr´ıa y el desarrollo del dominio computacional constituyen la primera
parte de la etapa de preprocesamiento dentro de un proceso de simulacio´n computacional.
La segunda consta de la definicio´n del dominio f´ısico, del establecimiento de las condiciones
iniciales, as´ı como de las condiciones de frontera. En ese sentido, se presenta en la Tabla 4.4.1
la configuracio´n correspondiente a lo anteriormente mencionado.
Tabla 4.4.1: Para´metros establecidos para la simulacio´n.
Ajustes Ba´sicos Valor
Tipo de Ana´lisis Estado estacionario
Tipo de Ma´quina Compresor axial
Eje de Rotacio´n z
Componente R1
Tipo Rotatorio
Valor 12000 [RPM]
Luz entre a´labe y carcaza Si
F´ısica del Problema Valor
Fluido Aire (gas ideal)
Presio´n de referencia 0 [atm]
Tranferencia de calor Energ´ıa total
Modelo de Turbulencia Transporte de esfuerzo cortante (SST)
Funcio´n de pared
Automa´tico, alta velocidad (compresible)
Modelo de transferencia de calor de pared
Condiciones de Frontera Valor
Entrada:
Presio´n total (estable) 101325 [Pa]
Temperatura total 288.15 [K]
Direccio´n del flujo Normal a la frontera
Salida:
Flujo ma´sico 30 [kg/s]
A´rea de flujo ma´sico Total para todos los sectores
Control del Solucionador Valor
Esquema de adveccio´n Alta Resolucio´n
Esquema para equaciones de turbulencia Alta Resolucio´n
Nu´mero de iterationes ma´ximas 1000
Control de la escala de tiempo Escala de tiempo automa´tica
Longitud de escala Conservativo
Tipo de residuos RMS
Residuo objetivo 1e-05
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Es necesario describir algunos de estos para´metros los cuales aseguraron la convergencia
de la solucio´n nume´rica. El ana´lisis del problema se desarrollo´ en estado estacionario, sin
embargo, se debe recalcar que el re´gimen en un compresor axial es no permanente, debido a
la interaccio´n que existe entre las filas rotoras y estatoras. Una de las razones principales se
debe a la generacio´n de remolinos en la salida del a´labe estator, las cuales viajan de manera
intermitente en los pasajes rotores crea´ndose un re´gimen no estacionario. El presente trabajo
de tesis se centro´ en cumplir las especificaciones planteadas al inicio del presente cap´ıtulo,
por lo que se trabajo´ con el re´gimen estacionario.
El fluido de trabajo fue considerado aire como gas ideal, pues no existe una elevada varia-
cio´n en la temperatura que implica cambios en los calores espec´ıficos CP y CV . La presio´n
de referencia se utilizo´ para evitar problemas con errores de redondeo que pueden ocurrir
cuando el cambio de presio´n dina´mica en un fluido, que es lo que impulsa el flujo, es pequen˜o
comparado con el nivel de presio´n absoluta (ANSYS, 2013a). Las condiciones de frontera e
iniciales se especificaron en relacio´n a la presio´n de referencia. Esto se debe a que cuando
se coloca una presio´n de referencia de 0 atm, se debe establecer un valor en la condicio´n de
frontera o condicion inicial, o viceversa.
El modelo de transferencia de calor esta basada en la energ´ıa total, la cual calcula direc-
tamente la entalp´ıa total, deriva´ndo luego la entalp´ıa esta´tica. Para este caso se incluye la
energ´ıa cine´tica turbulenta k en la entalp´ıa total. Asimismo, el modelo de turbulencia utiliza-
do fue el SST, pues dicho modelo toma en cuenta el transporte del esfuerzo de cizallamiento
turbulento proporcionando predicciones altamente precisas sobre el comienzo y la cantidad
de la separacio´n del flujo bajo gradientes de presio´n adversos (Mamidoju, 2014). Adicional-
mente, se presento´ un tratamiento de pared automa´tico, es decir se realiza un cambio gradual
entre dos enfoques comunmente usados para modelar el flujo cerca a un pared sin pe´rdida de
precisio´n. El primer enfoque, denominado funciones de pared, utiliza fo´rmulas emp´ıricas que
imponen condiciones adecuadas cerca de la pared sin resolver la capa l´ımite. En el segundo
enfoque, el me´todo de bajo nu´mero de Reynolds, se resuelve detalladamente el perfil de la
capa l´ımite, siendo adecuado para ello utilizar el modelo de turbulencia SST (Abate, 2012).
Como condiciones de frontera se establecio´ la presio´n y temperatura totales en la entrada de
la etapa, mientras que en la salida se especifico´ el flujo ma´sico de la turboma´quina. Con ello se
busco´ que la simulacio´n nume´rica entregue la informacio´n acerca de la presio´n y temperaturas
totales de salida y, por consiguiente las relaciones de presio´n y temperatura.
Por otro lado, se establecio´ el esquema de adveccio´n recomendado por Ansys-CFX para la
simulacio´n de etapas de turbinas y compresores (ANSYS, 2013b). Debido a que este esquema
necesita un nu´mero mayor de iteraciones se establecio´ un ma´ximo de 1000. Asimismo, se
establecio´ la opcio´n automa´tica en Control de Escala de Tiempo, para´metro del CFX-Solver
con el que se aplica un falso paso de tiempo como un medio de relajar las ecuaciones a
medida que iteran hacia la solucio´n final. Por u´ltimo, se indico´ el tipo y la magnitud del
residual utilizado como un segundo criterio de convergencia. Este residuo es una medida del
desequilibrio local de cada ecuacio´n de conservacio´n evaluado en el volumen de control.
El procesamiento comprende a la solucio´n del problema con las condiciones planteadas. El
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paquete encargado de la ejecucio´n de dicha tarea es el CFX-Solver. La fase de procesamiento
de la solucio´n culmino´ con los resultados acerca de la convergencia de las variables tales como
los residuales de las ecuaciones mencionadas, la relacio´n de presio´n y temperatura, as´ı como
la eficiencia isoentro´pica de la etapa y el flujo ma´sico de la turboma´quina. Las Figuras 4.4.1,
4.4.2, 4.4.3 y 4.4.4 muestran la convergencia de estas variables.
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Figura 4.4.1: Residuales de las ecuaciones de conservacio´n de maasa, momento y energ´ıa.
Fuente: Propia.
0 40 80 120 160 200 240 280
Iteraciones
1
1.1
1.2
1.3
1.4
R
el
ac
ió
n
Convergencia de las Relaciones de Presión y Temperatura
Relación de Presión
Relación de Temperatura
Figura 4.4.2: Convergencia de las relaciones de presio´n y temperatura. Fuente: Propia.
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Figura 4.4.3: Convergencia de la eficiencia isoentro´pica en la etapa. Fuente: Propia.
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Figura 4.4.4: Convergencia del flujo ma´sico en el compresor axial. Fuente: Propia.
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4.5. Post-Procesamiento de la Simulacio´n Fluidodina´mica
El post-procesamiento consiste en la extraccio´n de los datos que son de intere´s una vez lograda
la convergencia de la solucio´n nume´rica. En este caso, la solucio´n nume´rica corresponde a un
a´labe rotor y estator con sus respectivos pasajes de entrada y salida. Sin embargo, dada la
caracter´ıstica axisime´trica considerada en el problema, el resultado pudo extenderse a todos
los a´labes de la primera etapa del compresor axial, la misma que se muestra en la Figura
4.5.1.
Figura 4.5.1: Geometr´ıa analizada. Fuente: Propia.
Para esta etapa se utilizo´ el paquete CFX-Post, el cual permite aplicar dicha caracter´ıstica.
De esta forma, fue posible presentar los resultados de una variables en un nu´mero espec´ıfico
de a´labes. La Figura 4.5.2 muestra las l´ıneas de corriente que atraviesan la holgura radial del
a´labe rotor y el a´labe estator considerando 3 a´labes.
Figura 4.5.2: L´ıneas de corriente 3D en la holgura radial del rotor y estator. Fuente: Propia.
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Otra de las ventajas del software, en la etapa de post-procesamiento, es la posibilidad de
capturar los resultados acerca de una variable cuyo intere´s radica en su variacio´n a lo largo de
una superficie tridimensional espec´ıfica, y mostrarlos en un plano bidimensional. Un ejemplo
de ello se presento´ en la Figura 4.5.3, donde se mostro´ el resultado de la presio´n total en una
superficie formada por el 25% de la altura de los a´labes rotores y estatores, as´ı como para el
caso del 50% y 75% de dicha envergadura.
Figura 4.5.3: Presio´n total a lo largo de la superficie correspondiente a un radio del 25%,
50% y 75% de la envergadura de los a´labes rotores y estatores. Fuente: Propia.
Los cambios de una variable a lo largo de la superficie media entre la superficie de baja
presio´n de un a´labe y la de alta presio´n del a´labe contiguo son importantes para el ana´lisis
de los resutados en el disen˜o de una turbomaquinaria. Finalmente, en el siguiente cap´ıtulo se
detallan los resultados utilizando el post-procesamiento y, adema´s, se proporciona una curva
de desempen˜o del compresor axial considerando 4 caudales ma´sicos.
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5.1. Resultados de la Simulacio´n Fluidodina´mica del Compre-
sor Axial en el Punto de Disen˜o
Se analizo´ el efecto del refinamiento de la malla como consecuencia de la variacio´n del Y +,
para´metro inversamente proporcional a la cantidad de nodos o elementos del dominio compu-
tacional. Asimismo, la cantidad de nodos es elevada en comparacio´n con otros estudios re-
visados debido a que se ha considerado una holgura radial en los a´labes lo que demanda un
refinamiento elevado. Los resultados presentados en la Tabla 5.1.1 demuestran que no existe
una variacio´n significativa en la solucio´n al utilizar un valor intermedio del Y +. Sin embargo,
para el caso de menor nu´mero de elementos en la malla, la solucio´n converge de manera
oscilatoria en un rango determinado. Por tanto, se debe tener en cuenta un valor ma´ximo de
Y + que garantice la convergencia.
Tabla 5.1.1: Resultados para diversos refinamientos de malla
Y+
Nu´mero de
Elementos
Relacio´n
de Presio´n
Error
Relativo
Relacio´n de
Temperatura
Error
Relativo
Eficiencia
Isoentro´pica
3 6 794 983 1.365 2.63% 1.109 1.74% 86.20%
20 3 439 929 1.350 1.50% 1.106 1.47% 85.59%
60 2 396 044 1.348 1.35% 1.106 1.47% 84.68%
La relacio´n de presio´n alcanzada fue de 1.365 la cual difiere en un 2.63% del valor calculado.
De igual manera, la relacio´n de temperatura calculada mediante simulacio´n fue de 1.109, es
decir, se presento´ solo un error de un 1.74%. Estos valores se obtuvieron gracias a elementos
como el factor de disminucio´n de trabajo y el factor de bloqueo. Dichos factores consideran
gran parte de las pe´rdidas presentadas en el primer cap´ıtulo (ver Figura 1.2.4), es por ello que
la evaluacio´n de la etapa disen˜ada se realizo´ considerando detalles como la holgura radial. La
Figura 5.1.2 muestra las l´ıneas de corriente descritas por el paso del flujo en dichas holguras
radiales, las mismas que contribuyen a la separacio´n de la capa l´ımite en las superficies de
los a´labes.
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Figura 5.1.1: Variacio´n de los resultados con respecto al refinamiento de la malla. Fuente:
Propia.
Figura 5.1.2: Vo´rtice en la holgura radial del rotor y el estator. Fuente: Propia.
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Por otro lado, la etapa logro´ una eficiencia isentro´pica de compresio´n de aproximadamente
86.20%. La razo´n principal de este valor en la eficiencia fue el tipo de perfil seleccionado, pues
es evidente que la simplicidad del mismo influye en la distribucio´n de presiones y velocidades.
La Figura 5.1.3 muestra las l´ıneas de corriente que pasan por una envergadura del a´labe del
50%. Esto demuestra la efectividad del perfil aerodina´mico utilizado para minimizar el efecto
del desprendimiento de la capa l´ımite.
Figura 5.1.3: L´ıneas de corriente en la mitad de la envergadura del a´labe. Fuente: Propia.
Se muestra, tambie´n, en la Figura 5.1.4 las l´ıneas de corriente a trave´s de la etapa en distintas
ubicaciones a lo largo de la envergadura del a´labe con el correspondiente valor de velocidad
local. Se observa que en cada posicio´n radial se presento´ una distribucio´n uniforme en las
l´ıneas de corriente en los a´labes rotores y estatores. Sin embargo, el a´labe estator presento´ un
ligero desprendimiento de la capa l´ımite en el borde de fuga, siendo principalmente ocasionado
por el vo´rtice derivado en la holgura radial del a´labe rotor. Por esta misma razo´n, es de esperar
que dichas l´ıneas de corriente posean una distribucio´n cao´tica en posiciones superiores al 75%
de la envergadura del a´labe, para el caso del pasaje rotor, y en posiciones inferiores al 25%,
para el pasaje estator.
Los aspectos ma´s relevantes de la solucio´n en la cascada de a´labes son presentados en las
Figuras 5.1.5, 5.1.6, 5.1.7 y 5.1.8. En las referidas figuras se pudo apreciar la aparicio´n de
la onda de choque, caracter´ıstica de los flujos con nu´meros de Mach mayores a la unidad,
ubicado en la parte frontal del a´labe rotor y cuya intensidad incrementa con la posicio´n
radial de acuerdo con lo estimado en la Figura 3.4.7. Asimismo, se verifico´ que el trabajo
desarrollado por el a´labe rotor garantiza la relacio´n de presio´n especificada.
Se observa, adema´s, en la Figura 5.1.6 la distribucio´n de temperatura total en la primera
etapa correspondiente a la distribucio´n de presio´n total observada en la Figura 5.1.5. De
igual manera, se verifica el incremento de energ´ıa a lo largo del pasaje rotor debido al trabajo
del a´labe mo´vil. Otra caracter´ıstica importante apreciada en esta figura, es la formacio´n de
la capa l´ımite te´rmica en la superficie del a´labe rotor. En ella la temperatura es superior
respecto a otras regiones, pues la desaceleracio´n del flujo dentro de la capa l´ımite crea un
incremento en su energ´ıa.
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Figura 5.1.4: L´ıneas de corriente para una envergadura de 25%, 50% y 75%. Fuente: Propia.
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Figura 5.1.5: Presio´n total para una envergadura 50%. Fuente: Propia.
Figura 5.1.6: Temperatura total para una envergadura 50%. Fuente: Propia.
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Figura 5.1.7: Densidad para una envergadura 50%. Fuente: Propia.
Figura 5.1.8: Nu´mero de Mach para una envergadura 50%. Fuente: Propia.
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Es claro que la compresio´n del fluido de trabajo ocasiona el incremento en su densidad, siendo
completada en el pasaje estator, de acuerdo a lo mostrado en la Figura 5.1.7. La distribucio´n
de las citadas propiedades en el pasaje de esta primera etapa, es regida por la variacio´n
del nu´mero de Mach respecto a la velocidad relativa del aire. En la Figura 5.1.8 se aprecia
la variacio´n de este para´metro adimensional, donde se presenta la referida onda de choque
en cada a´labe rotor. Esta onda altera la distribucio´n de la velocidad relativa cercana a la
superficie de succio´n, por lo que los valores ma´ximos solo se presentan en la primera mitad
de dicha superficie.
De igual modo, se presenta en las Figuras 5.1.9, 5.1.10, 5.1.11 y 5.1.12 la distribucio´n, en el
plano meridional, de la presio´n total, temperatura total, densidad y nu´mero de Mach relativo,
respectivamente. Se incluyo´ la malla de cada a´labe con el objeto de apreciar la variacio´n que
provoca en estos para´metros la holgura radial.
Figura 5.1.9: Presio´n total en el plano meridional. Fuente: Propia.
Figura 5.1.10: Temperatura total en el plano meridional. Fuente: Propia.
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Figura 5.1.11: Densidad en el plano meridional. Fuente: Propia.
Figura 5.1.12: Nu´mero de Mach en el plano meridional. Fuente: Propia.
Adicionalmente, se muestra en la Figura 5.1.13 y Figura 5.1.14 las distribuciones de velocidad
relativa y presio´n esta´tica en la superficie de presio´n y de succio´n ubicadas en la mitad de la
envergadura del a´labe rotor. Se aprecio´ en la primera, la abrupta disminucio´n de la velocidad
en la superficie de succio´n a una distancia de aproximadamente el 35% de la cuerda. Este
descenso se debe a la presencia de la referida onda de choque. Caso contrario ocurrio´ con la
presio´n esta´tica, pues esta onda genera el aumento su´bito de este para´metro. Asimismo, se
observo´ una distribucio´n casi uniforme de la velocidad y la presio´n esta´tica caracter´ıstico en
la superficie de presio´n del a´labe rotor.
88
Cap´ıtulo 5. Resultados
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
Envergadura normalizada
0
50
100
150
200
Ve
lo
ci
da
d 
[m
/s]
Velocidad en la superficie del álabe rotor
Superficie de presión
Superficie de succión
Figura 5.1.13: Velocidad en la superficie del a´labe rotor (adyacente a la capa l´ımite). Fuente:
Propia.
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Figura 5.1.14: Presio´n en la superficie del a´labe rotor. Fuente: Propia.
Para finalizar la seccio´n, se presenta en la Figura 5.1.15 y Figura 5.1.16 los resultados de pre-
sio´n total y temperatura total en la superficie de los a´labes y del cubo. La primera informacio´n
debe ser utilizada para realizar un ana´lisis estructural del a´labe que permita determinar si el
espesor considerado soportara´ los esfuerzos centr´ıfugos, mientras que con la distribucio´n de
temperatura debe determinarse la elongacio´n radial ma´xima del a´labe.
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Figura 5.1.15: Presio´n total en la superficie de los a´labes. Fuente: Propia.
Figura 5.1.16: Temperatura total en la superficie de los a´labes. Fuente: Propia.
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5.2. Resultados para Distintos Puntos de Trabajo
Se utilizo´ la malla computacional ma´s fina para evaluar el desempen˜o de la primera etapa del
compresor axial disen˜ado frente a una variacio´n en el flujo ma´sico de entrada. Los resultados
acerca de la presio´n total, la temperatura total y la eficiencia isoentro´pica de compresio´n son
presentados en la Tabla 5.2.1.
Tabla 5.2.1: Resultados para distintos puntos de trabajo.
Flujo
Ma´sico
[kg/s]
Relacio´n de
Presio´n
Relacio´n de
Temperatura
Eficiencia
Isoentro´pica
[%]
29.2 1.366 1.090 85.64
30.0 1.365 1.109 86.20
31.0 1.345 1.105 85.29
32.0 1.290 1.094 80.58
Estos resultados muestran la ma´xima eficiencia de la etapa disen˜ada en el punto de operacio´n
especificado, as´ı como el aumento progresivo de la relacio´n de presio´n cuando se disminuye
el flujo ma´sico. De acuerdo con lo expuesto en la Figura 2.1.9, mientras se disminuya ma´s el
flujo ma´sico los a´labes entrara´n en pe´rdida producie´ndose la inversio´n en la direccio´n del flujo.
En el ana´lisis de la etapa disen˜ada, la solucio´n nume´rica divergio´ para flujos menores a 29.2
kg/s, por lo que se presume que el compresor ha ingresado en este re´gimen de inestabilidad.
De manera ana´loga se evaluo´ el comportamiento de la turboma´quina considerando el incre-
mento del flujo ma´sico. El efecto fue ma´s pronunciado para este caso, pues al elevarse el
referido flujo se presento´ un decremento sustancial en la relacio´n de presio´n. La Figura 2.1.9
confirmo´ igualmente este comportamiento. En esta situacio´n, la relacio´n de temperatura des-
cendio´ hasta un valor mı´nimo de 1.09 y, a su vez, la eficiencia isoentro´pica de compresio´n
disminuye hasta un valor de 80.58%.
Tal como se menciono´ en el segundo cap´ıtulo, un mayor incremento del flujo ma´sico pue-
de producir que el pasaje de a´labes se bloquee. Se ha considerado el disen˜o de una etapa
transo´nica, por lo que el feno´meno de bloqueo ocurrira´ a un flujo ma´sico menor en compara-
cio´n con una situacio´n subso´nica. Asimismo, la solucio´n nume´rica no converge para valores
mayores a 32 kg/s, por lo que tambie´n se presume que el bloqueo de los pasajes se presento´
en este punto.
Se elaboro´ en la Figura 5.2.1, la curva de desempen˜o de la primera etapa del compresor axial
disen˜ado. En ella se presentaron los resultados de la Tabla 5.2.1 correspondiente a la relacio´n
de presio´n y relacio´n de temperatura, adema´s de la eficiencia isoentro´pica de compresio´n.
Por u´ltimo, se recalca la necesidad de estudiar la determinacio´n de los ma´rgenes de trabajo
descritos y su influencia en el disen˜o de los a´labes del compresor axial.
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Figura 5.2.1: Curva de desempen˜o de la primera etapa del compresor axial disen˜ado. Fuente:
Propia.
92
Cap´ıtulo 5. Resultados
5.3. Trabajos Futuros
Se completo´ el disen˜o de la primera etapa del compresor axial con resultados favorables. Sin
embargo, debe sen˜alarse que se trata de una primera estimacio´n la cual debe ser ajustada
realizando el disen˜o de las etapas siguientes. En ese sentido, se considera como paso subse-
cuente utilizar la metodolog´ıa presentada para desarrollar todo el disen˜o fluidodina´mico del
compresor.
De acuerdo a lo mencionado en el cap´ıtulo previo, es necesario realizar un ana´lisis profundo
para estimar el margen de operacio´n, determinado por el punto de sobrecarga y el punto
de choque. Asimismo, estudiar el disen˜o del a´labe que contemple el incremento del rango de
operacio´n. Una de las razones principales ser´ıa la aplicacio´n en aeronaves donde se requiera
una ra´pida respuesta del sistema de control de empuje, considerando una amplia variacio´n
en el flujo ma´sico suministrado.
Se ha considerado el disen˜o de un perfil DCA para la generacio´n del alabe rotor y estator.
Debido a la simplicidad del mismo se ha obtenido la eficiencia isoentro´pica mostrada en
el cuadro anterior. Es por ello, que debe revisarse nuevos me´todos de generacio´n de perfiles
aerodina´micos aplicados a compresores axiales, ya sean estos utilizados para flujos en re´gimen
subso´nico o transo´nico. De igual forma, debe analizarse los a´ngulos de incidencia y desviacio´n
que produzcan dichos perfiles.
Conforme a lo revisado en el primer cap´ıtulo, se debe analizar a produndidad los me´todos de
optimizacio´n de a´labes que permitan mejorar el desempen˜o de la turboma´quina sopesando
las pe´rdidas presentadas en un flujo tridimensional.
Por u´ltimo, debe integrarse el a´nalisis fluidodina´mico con el ana´lisis meca´nico con el objeto de
determinar los esfuerzos presentes en los a´labes que permitan definir los espesores adecuados
en los a´labes rotores y estatores, as´ı como un ana´lisis te´rmico para estimar el desplazamiento
radial ma´ximo de cada a´labe.
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Conclusiones
Se reviso´ la evolucio´n de las turbinas de gas, desde las primeras patentes de invencio´n
hasta la fabricacio´n y prueba de estos turborreactores. Se realizo´, tambie´n, el estudio
del estado del arte del disen˜o aerodina´mico de compresores axiales, donde se incluyo´
estudios acerca de la optimizacio´n de los a´labes. Asimismo, se describio´ el proceso de
funcionamiento de una turbina de gas y se expuso, adema´s, los conceptos fundamentales
relacionados al disen˜o aerodina´mico de compresores axiales.
Se realizo´ el ca´lculo aerodina´mico de un a´labe de compresor axial para un turborreac-
tor y se realizo´ la simulacio´n fluidodina´mica de la primera etapa, comproba´ndose la
efectividad del disen˜o propuesto.
Se realizo´ el disen˜o preliminar del compresor axial para un flujo ma´sico de 30 kg/s y
una relacio´n de presio´n de 9. Para ello, se estimo´ inicialmente la geometr´ıa de ingreso y
salida del compresor. Esto permito´ determinar el tria´ngulo de velocidades en la primeta
etapa, as´ı como el trabajo desarrollado por la misma.
Se expuso el disen˜o tridimensional del a´labe rotor y estator de la primera etapa, don-
de se selecciono´ como perfil aerodina´mico el perfil DCA debido a sus precedentes en
aplicaciones con flujo en re´gimen transo´nico.
Se realizo´ el procedimiento para evaluar el desempen˜o de la etapa disen˜ada usando el
software CFD comercial Ansys-CFX. El tratamiento del dominio computacional, as´ı
como la definicio´n de las condiciones iniciales y condiciones de frontera favorecieron la
convergencia de la solucio´n nume´rica.
La simulacio´n fluidodina´mica computacional comprobo´ la eficacia del disen˜o tridimen-
sional de la primera etapa del compresor axial. Se logro´ alcanzar la relacio´n de presio´n
especificada con un error del 2.63%. De igual manera la relacio´n de temperatura deter-
minada mediante la simulacio´n nume´rica confirmo´ la estimacio´n previa con un error de
1.74%.
La etapa disen˜ada presento´ una eficiencia isoentro´pica de compresio´n de 86.20%. Se
determino´ que este valor fue el resultado de la seleccio´n del tipo de perfil, as´ı como de
las pe´rdidas secundarias provocadas por la holgura radial de los a´labes.
Se determino´ la curva de desempen˜o de la etapa disen˜ada, en la cual se aprecia el rango
de trabajo definido por el punto de bombeo y el punto de choque.
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Recomendaciones
Realizar un ana´lisis de la influencia del refinamiento de la malla en la simulacio´n de un
compresor axial que permita disminuir el tiempo de ca´lculo.
Investigar la posibilidad de realizar una simulacio´n sin considerar la holgura radial
en los a´labes y tomar los resultados como condiciones iniciales para el caso de una
simulacio´n considerando dicha holgura. Esto podr´ıa reducir considerablemente el tiempo
de simulacio´n fluidodina´mica.
Tomar en cuenta la posibilidad de posibles feno´menos de sobrecarga y bloqueo al realizar
variaciones en el flujo ma´sico durante la etapa de simulacio´n fluidina´mica.
Revisar la aplicacio´n de la metodolog´ıa de disen˜o de los a´labes de la primera etapa
considerando otros tipos de perfiles.
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Ape´ndice A
Relaciones Diversas
A.1. Relaciones trigonome´tricas para el tria´ngulo de veloci-
dades
Las siguientes relaciones trigonome´tricas son obtenidas para el tria´ngulo de velocidades (Yah-
ya, 2002), donde se asume u = u1 ≈ u2.
Para el tria´ngulo de velocidades en la entrada:
cx1 = c1 cosα1 = w1 cosβ1 (A.1)
cy1 = c1 senα1 = cx1 tanα1 (A.2)
wy1 = w1 senβ1 = cx1 tanβ1 (A.3)
U = cy1 + wy1 (A.4)
U = c1 senα1 + w1 senβ1 (A.5)
U = cx1(tanα1 + tanβ1) (A.6)
Para el tria´ngulo de velocidades en la entrada:
cx2 = c2 cosα2 = w2 cosβ2 (A.7)
cy2 = c2 senα2 = cx2 tanα2 (A.8)
wy2 = w2 senβ2 = cx2 tanβ2 (A.9)
U = cy2 + wy2 (A.10)
U = c2 senα2 + w2 senβ2 (A.11)
U = cx2(tanα2 + tanβ2) (A.12)
Para una velocidad axial constante a trave´s de la etapa del compresor axial se tiene:
cx1 = cx2 = cx3 = cx (A.13)
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cx = c1 cosα1 = w1 cosβ1 = c2 cosα2 = w2 cosβ2 (A.14)
De las ecuaciones (A.6) y (A.12) se obtiene:
U
cx
=
1
φ
= tanα1 + tanβ1 = tanα2 + tanβ2 (A.15)
La ecuacio´n (A.15) tambie´n puede ser representada de otra forma utilizando las ecuaciones
(A.4) y (A.10), as´ı:
cy1 + wy1 = cy2 + wy2
cy2 − cy1 = wy1 − wy2
(A.16)
cx(tanα2 − tanα1) = cx(tanβ1 − tanβ2) (A.17)
A.2. Expresiones para la determinacio´n de la eficiencia total
a total
Utilizando el trabajo ideal en una etapa dado por (2.13) es posible obtener las siguientes
relaciones para la eficiencia total a total en la etapa del compresor axial (Yahya, 2002).
ntt =
(∆p)est
ρ(h03 − h01) (A.18)
ntt =
(∆p)est
ρCp(T03 − T01) (A.19)
ntt =
(∆p)est
ρU(Cy2 − Cy1) (A.20)
Por otro lado, Dixon (Dixon and Hall, 2014) expresa la eficiencia total a total usando la razo´n
de calores espec´ıficos del fluido de trabajo y los coeficientes de pe´rdida de presio´n en el rotor
y estator (ecuacio´n (2.4) y (2.8)). De esta manera se obtiene:
ntt ∼= 1− (γ − 1)
γ
[
YR
(
1− p1
p01rel
)
+ YS
(
1− p2
p02
)]
1− T01
T03
(A.21)
A.3. Expresiones matema´ticas que representan la relacio´n en-
tre los tria´ngulos de velocidades y los para´metros ψ, φ y
R
Utilizando el tria´ngulo de velocidades, es claro que cy1 = U − wy1 y cy2 = U − wy2. De este
modo, es posible reescribir la ecuacio´n (2.22) como (A.22) o (A.23).
ψ = φ (tanβ1 − tanβ2) (A.22)
ψ = 1− φ (tanα1 + tanβ2) (A.23)
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Una forma alternativa muy usada para la determinacio´n del grado de reaccio´n es expresado
en te´rminos de los a´ngulos de salida del fluido de cada fila de a´labes en la etapa (Dixon and
Hall, 2014), tal como se aprecia en (A.24).
R =
1
2
+
φ
2
(tanβ2 − tanα1) (A.24)
Adema´s, eliminando β2 entre (A.24) y (A.23) se obtiene la nueva expresio´n (A.25) para
determinar el valor de ψ.
ψ = 2(1−R− φ tanα1) (A.25)
De igual manera, Aungier (Aungier, 2003) proporciona las siguientes relaciones, considerando
la incorporacio´n de a´labes gu´ıa:
cy1
U
=
cy3
U
= 1−R− ψ
2
(A.26)
cy2
U
= 1−R+ ψ
2
(A.27)
wy1
U
=
cy1
U
− 1 = −R− ψ
2
(A.28)
wy2
U
=
cy2
U
− 1 = −R+ ψ
2
(A.29)
tanα1 =
1−R− ψ2
φ
(A.30)
tanα2 =
1−R+ ψ2
φ
(A.31)
tanβ1 =
−
(
R+ ψ2
)
φ
(A.32)
tanβ2 =
ψ
2 −R
φ
(A.33)
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Programas elaborados
B.1. Programa para el ca´lculo de las variables termodina´micas
y de la geometr´ıa del compresor axial
1 clear; clc;
2 % % Datos:
3 % Condiciones ambientales
4 To = 15; % C + 273.15 = 288.15 K
5 po = 101325; % Pa
6 gama = 1.4; % = Cp/Cv
7 Cp = 1005; % J/(Kg*K) se asume constante
8 M_in = 0.5; % M en la entrada del compresor:
9 R = (gama - 1)*Cp/gama; % Constante particular del aire
10 WDF = 0.86;
11 WDF_etapas (1,1) = 0.96;
12 WDF_etapas (2,1) = 0.90;
13 WDF_etapas (3,1) = 0.87;
14 WDF_etapas (4,1) = 0.85;
15 % Relacion de presion total:
16 pi_c = 9;
17 % Eficiencia politropica constante a lo largo del compresor.
18 np = 0.90;
19 % Flujo masico
20 m = 30; % Kg/s
21 % Relacion hub -tip:
22 r_ht = 0.50; % m
23 % Coeficiente de flujo:
24 % phi = 0.3752;
25 % Coeficiente de carga:
26 % psi = 0.35;
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27 % Relacion hub -tip:
28 r_ht = 0.50; % m
29 % Coeficiente de flujo:
30 % phi = 0.3752;
31 % Coeficiente de carga:
32 % psi = 0.35;
33 % Grado de reaccion en la seccion media:
34 GR(1,1) = 0.78; % 1era opcion de diseno
35 % Solidez:
36 sigma (1,1) = 1.25;
37 sigma (2,1) = 1.25;
38 % No existe IGV
39 alpha (1,2,1) = 0;
40 alpha (1,2,2) = alpha (1,2,1) *(180/ pi);
41 % Velocidad tangencial
42 % U(1,1,1) = c(1,1,2)/phi; % m/s
43 U(1,1,1) = 350; % se selecciona la vel tangencial en la carcaza
44 % - Las etapas son repetitivas
45 % - Velocidad axial constante Cz
46 % Atmosfera Estandar Internacional:
47 altitud = 16000; % km
48 rho_aei = 0.165420; % kg/m3
49 mu_aei = 0.0000143226; % Pa s
50 % Reynolds:
51 Rec = 330000;
52 % Factor de Bloqueo:
53 BLK_etapas (1,1) = 0.98;
54 BLK_last = 0.88;
55 % % Calculos termodinamicos:
56 T(1,1) = To + 273.15; % T(1,1): Ttotal
57 T(1,2) = T(1,1) /((1 + (gama - 1)*M_in ^2/2)); % T(1,2):
Testatica
58 p(1,1) = po; % p(1,1): Ttotal
59 p(1,2) = p(1,1)/(1 + (gama - 1)*M_in ^2/2) ^(gama/(gama - 1)); %
p(1,2): Testatica
60 rho(1,2) = p(1,2)/(R*T(1,2)); % Densidad
61 % % Calculos en la entrada:
62 % Velocidad de sonido
63 a(1,1) = sqrt((gama - 1)*Cp(1,1)*T(1,2));
64 % Velocidad axial
65 c(1,1,1) = a(1,1)*M_in; % se asumira constante en todo el
compresor
66 c(1,1,2) = c(1,1,1);
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67 c(1,2,1) = c(1,1,1)*cos(alpha (1,2,1));
68 c(1,2,2) = c(1,2,1);
69 c(1,3,1) = c(1,1,1)*sin(alpha (1,2,1));
70 c(1,3,2) = c(1,3,1);
71 % Area de la ec de continuidad para flujo uniforme y
estacionario:
72 A(1,1) = m/(rho(1,2)*c(1,2,1)*BLK_etapas (1,1));
73 % Radio de la carcaza:
74 r(1,1) = sqrt(A(1,1)/(pi*(1 - r_ht ^2)));
75 r(1,3) = r_ht*r(1,1);
76 r(1,2) = (r(1,1) + r(1,3))/2;
77 fprintf(✬r1_carcaza: %6.4f m\n✬,r(1,1));
78 fprintf(✬r1_cubo: %6.4f m\n✬,r(1,3));
79 fprintf(✬r1_medio: %6.4f m\n✬,r(1,2));
80 % % Parametros a la salida del compresor:
81 % Relacion de temperatura del compresor
82 tc = pi_c ^(( gama - 1)/(np*gama));
83 % Presion total a la salida del compresor:
84 p_exit (1,1) = pi_c*po;
85 % Temperatura total a la salida del compresor:
86 T_exit (1,1) = tc*T(1,1);
87 % Velocidad a la salida:
88 c_exit = c(1,2,1);
89 % Temperatura estatica:
90 T_exit (1,2) = T_exit (1,1) - c_exit ^2/(2* Cp);
91 % Velocidad del sonido a la salida es:
92 a_exit = sqrt((gama - 1)*Cp*T_exit (1,2));
93 % M en la descarga:
94 M_exit = c(1,2,1)/a_exit;
95 % Presion estatica a la salida:
96 p_exit (1,2) = p_exit (1,1)/(1 + (gama - 1)*M_exit ^2/2)^(gama/(
gama - 1));
97 % Densidad estatica a la salida:
98 rho_exit (1,2) = p_exit (1,2)/(R*T_exit (1,2));
99 % Area a la salida del compresor:
100 A_exit = m/( rho_exit (1,2)*c(1,2,1)*BLK_last);
101 % Altura del alabe a la salida del compresor:
102 H_exit = A_exit /(2*pi*r(1,2));
103 % Radio del cubo a la salida:
104 r_exit (1,3) = r(1,2) - H_exit /2;
105 % Radio de la carcasa a la salida:
106 r_exit (1,1) = r(1,2) + H_exit /2;
107 % % Calculos de seccion media
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108 % ENTRADA ROTOR:
109 % Velocidad rotacional en el extremo del alabe rotor
110 omega (1,1,1) = U(1,1,1)/r(1,1);
111 omega (1,1,2) = omega (1,1,1) *(60/1) *(1/(2* pi));
112 % Seleccionar RPM!!!
113 omega_rpm_seleccionado = 12000;
114 fprintf(✬RPM_seleccionado: %6.0f\n✬,omega (1,1,2));
115 % Velocidad rotacional seleccionada:
116 omega (1,1,2) = omega_rpm_seleccionado;
117 omega (1,1,1) = omega_rpm_seleccionado *(2*pi/60);
118 % Velocidad tangencial en la carcasa:
119 U(1,1,1) = omega (1,1,1)*r(1,1);
120 fprintf(✬U1_carcaza: %6.4f\n✬,U(1,1,1));
121 % Velocidad Relativa en la carcasa
122 w(1,1,1) = sqrt(U(1,1,1)^2 + c(1,1,1)^2);
123 % Numero de Mach en la carcaza:
124 M(1,1,1) = w(1,1,1)/a(1,1);
125 fprintf(✬M1_carcaza: %6.4f\n✬,M(1,1,1));
126 % Velocidad rotacional del rotor en la seccion media
127 U(1,1,2) = U(1,1,1)*(r(1,2)/r(1,1));
128 % Coeficiente de flujo:
129 phi(1,2) = c(1,2,2)/U(1,1,2);
130 % angulos del flujo en la entrada del alabe rotor:
131 beta(1,2,1) = atan(U(1,1,2)/c(1,2,2));
132 beta(1,2,2) = beta (1,2,1) *(180/ pi);
133 % Velocidad relativa media en la entrada:
134 w(1,1,2) = sqrt(U(1,1,2)^2 + c(1,2,2)^2);
135 w(1,2,2) = w(1,1,2)*cos(beta(1,2,1));
136 w(1,3,2) = w(1,1,2)*sin(beta(1,2,1));
137 % Componentes de la velocidad rotacional del rotor en la
seccion media
138 U(1,2,2) = w(1,3,2);
139 U(1,3,2) = c(1,3,2);
140 % Mach en la entrada , seccion media:
141 M(1,2,2) = w(1,1,2)/a(1,1);
142 % SALIDA ROTOR - ENTRADA ESTATOR:
143 % Velocidad rotacional del rotor en la seccion media:
144 U(2,1,2) = U(1,1,2);
145 % Componente axial de velocidad relativa media en la salida:
146 w(2,2,2) = w(1,2,2);
147 c(2,2,2) = w(2,2,2);
148 % Angulo del flujo en la salida del alabe rotor:
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149 beta(2,2,1) = atan((U(2,1,2)/c(2,2,2))*(2*GR(1,1) - 1) + tan(
alpha (1,2,1)));
150 beta(2,2,2) = beta (2,2,1) *(180/ pi);
151 % Velocidad relativa media en la salida:
152 w(2,1,2) = w(2,2,2)/cos(beta(2,2,1));
153 % Componente tangencial de velocidad relativa media en la
salida:
154 w(2,3,2) = w(2,1,2)*sin(beta(2,2,1));
155 % Componente tangencial de la velocidad absoluta Cy2m
156 c(2,3,2) = 2*U(1,1,2)*(1 - GR(1,1)) - c(1,3,2);
157 % Velocidad absoluta media en la salida:
158 c(2,1,2) = sqrt(c(2,2,2)^2 + c(2,3,2)^2);
159 % Angulo del flujo en la salida del alabe rotor:
160 alpha (2,2,1) = acos(c(2,2,2)/c(2,1,2));
161 alpha (2,2,2) = alpha (2,2,1) *(180/ pi);
162 % SALIDA ESTATOR:
163 % Angulo del flujo en la salida del alabe estator:
164 alpha (3,2,1) = alpha (1,2,1);
165 alpha (3,2,2) = alpha (1,2,2);
166 % Angulo del flujo en la salida del alabe estator:
167 beta(3,2,1) = beta (1,2,1);
168 % Componente axial de la velocidad absoluta Cy3m
169 c(3,2,2) = c(2,2,2);
170 % Velocidad absoluta C3m
171 c(3,1,2) = c(3,2,2)/cos(alpha (3,2,1));
172 % Componente tangencial de la velocidad absoluta Cy3m
173 c(3,3,2) = c(3,1,2)*sin(alpha (3,2,1));
174 % Factor de Difussion: DF(impar ,,): rotor DF(par ,,): estator
175 DF(1,2) = 1 - w(2,1,2)/w(1,1,2) + abs(w(2,3,2) - w(1,3,2))/(2*
sigma (1,1)*w(1,1,2));
176 fprintf(✬DF1: %6.2f\n✬,DF(1,2));
177 % Factor de Difussion: DF(impar ,,): rotor DF(par ,,): estator
178 DF(2,2) = 1 - c(3,1,2)/c(2,1,2) + abs(c(3,3,2) - c(2,3,2))/(2*
sigma (1,1)*c(2,1,2));
179 fprintf(✬DF1: %6.2f\n✬,DF(2,2));
180 disp(✬Velocidad y angulos para estacion 1:✬);
181 fprintf(✬c: %6.2f\n✬,c(1,1,2));
182 fprintf(✬cz: %6.2f\n✬,c(1,2,2));
183 fprintf(✬cy: %6.2f\n✬,c(1,3,2));
184 fprintf(✬w: %6.2f\n✬,w(1,1,2));
185 fprintf(✬wy: %6.2f\n✬,w(1,2,2));
186 fprintf(✬alfa_1: %6.2f, alfa_2: %6.2f, alfa_3: %6.2f\n✬,alpha
(1,2,2),alpha (2,2,2),alpha (3,2,2));
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187 fprintf(✬beta_1: %6.2f, beta_2: %6.2f, beta_3: -\n✬,beta (1,2,2)
,beta (2,2,2));
188 % % Numero de Etapas:
189 Delta_Ts_promedio = WDF*U(1,1,2)*c(1,2,2)*(tan(beta(1,2,1)) -
tan(beta (2,2,1)))/Cp;
190 Delta_Tc = T_exit (1,1) - T(1,1);
191 n_etapas = ceil(Delta_Tc/Delta_Ts_promedio);
192 fprintf(✬n_etapas: %6.0f\n✬,n_etapas);
193 % % Calculos etapa por etapa:
194 if n_etapas > 4
195 for i = 5: n_etapas
196 WDF_etapas(i,1) = WDF_etapas (4,1);
197 end
198 end
199 % Factor de Bloqueo para cada etapa - Variacion Lineal:
200 delta_BLK = (BLK_etapas (1,1) - BLK_last)/( n_etapas - 1);
201 for i = 2: n_etapas
202 BLK_etapas(i,1) = BLK_etapas(i-1,1) - delta_BLK;
203 end
204 Delta_Ts = U(1,1,2)*c(1,2,2)*(tan(beta(1,2,1)) - tan(beta
(2,2,1)))/Cp;
205 for i = 1: n_etapas
206 if i == 1
207 Tt_etapas(i,1) = T(1,1);
208 pt_etapas(i,1) = p(1,1);
209 else
210 Tt_etapas(i,1) = Tt_etapas(i-1,1) + WDF_etapas(i,1)*
Delta_Ts;
211 pt_etapas(i,1) = pt_etapas(i-1,1)*pi_etapas(i-1,1);
212 end
213 pi_etapas(i,1) = (1 + np*WDF_etapas(i,1)*Delta_Ts/Tt_etapas
(i,1))^(gama/(gama - 1));
214 T_etapas(i,1) = Tt_etapas(i,1) - c(1,2,1) ^2/(2* Cp);
215 p_etapas(i,1) = pt_etapas(i,1)/(( Tt_etapas(i,1)/T_etapas(i
,1))^(gama/(gama - 1)));
216 rhot_etapas(i,1) = pt_etapas(i,1)/(R*Tt_etapas(i,1));
217 rho_etapas(i,1) = rhot_etapas(i,1)/(( Tt_etapas(i,1)/
T_etapas(i,1))^(1/( gama - 1)));
218 Area_etapas(i,1) = m/( rho_etapas(i,1)*c(1,2,1)*BLK_etapas(i
,1));
219 H_etapas(i,1) = Area_etapas(i,1) /(2*pi*r(1,2));
220 r_t_etapas(i,1) = r(1,2) + H_etapas(i,1)/2;
221 r_h_etapas(i,1) = r(1,2) - H_etapas(i,1)/2;
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222 end
223 r_m_etapas (:,1) = r(1,2)*ones(length(H_etapas) ,1);
224 fprintf(✬Relacion de presion resultante: %6.2f\n✬,pt_etapas(
n_etapas ,1)/pt_etapas (1,1));
225 figure (1); clf;
226 subplot (3,2,1); plot(WDF_etapas (:,1)); title(✬WDF✬); axis ([1
n_etapas 0.8 1]);
227 subplot (3,2,2); plot(pi_etapas (:,1)); title(✬\pi_{etapas}✬);
axis ([1 n_etapas 1 1.5]);
228 subplot (3,2,3); plot(pt_etapas (:,1)/1e5); title(✬P_t , P✬);
hold on;
229 subplot (3,2,3); plot(p_etapas (:,1)/1e5); title(✬P_t , P✬); axis
([1 n_etapas 0 12]);
230 subplot (3,2,4); plot(Tt_etapas (:,1)); title(✬T_t , T✬);hold on;
231 subplot (3,2,4); plot(T_etapas (:,1));axis ([1 n_etapas 200 700]);
232 subplot (3,2,5); plot(rhot_etapas (:,1)); title(✬\rho_t , \rho✬);
hold on;
233 subplot (3,2,5); plot(rho_etapas (:,1)); axis ([1 n_etapas 0 8]);
234 subplot (3,2,6); plot(r_t_etapas (:,1) *10); title(✬r_t , r_h✬);
hold on;
235 subplot (3,2,6); plot(r_h_etapas (:,1) *10);
236 subplot (3,2,6); plot(r_m_etapas (:,1) *10); axis ([1 n_etapas 0
3]);
237 figure (2); clf;
238 plot ((1: n_etapas),WDF_etapas (:,1),✬ob -✬,✬Markersize ✬ ,5);
239 set(gca ,✬xtick ✬ ,(1:1: n_etapas +1))
240 title(✬Factor de Disminucion de Trabajo (\ Omega)✬);
241 xlabel(✬Etapas ✬);
242 ylabel(✬\Omega ✬);
243 axis ([0 n_etapas +1 0.8 1]);
244 figure (3); clf;
245 plot ((1: n_etapas)+0.5, Tt_etapas (:,1),✬ob -✬,✬Markersize ✬ ,5);
hold on;
246 plot ((1: n_etapas)+0.5, T_etapas (:,1),✬or -✬,✬Markersize ✬ ,5);
247 set(gca ,✬xtick ✬ ,(1:1: n_etapas +1));
248 set(gca ,✬ytick ✬ ,(250:100:650));
249 title(✬Temperatura en la salida de cada etapa ✬);
250 xlabel(✬Etapas ✬);
251 ylabel(✬Temperatura [K]✬);
252 legend(✬T_{total}✬,✬T_{estatica}✬,✬Location ✬,✬northwest ✬);
253 axis ([1 n_etapas +1 250 650]);
254 figure (4); clf;
255 plot ((1: n_etapas),pi_etapas (:,1),✬ob -✬,✬Markersize ✬ ,5);
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256 set(gca ,✬xtick ✬ ,(1:1: n_etapas +1));
257 set(gca ,✬ytick ✬ ,(1.1:0.05:1.4))
258 title(✬Relacion de presion por etapas (\pi)✬);
259 figure (5); clf;
260 plot ((1: n_etapas)+0.5, pt_etapas (:,1)/1e5 ,✬ob -✬,✬Markersize ✬ ,5);
hold on;
261 plot ((1: n_etapas)+0.5, p_etapas (:,1)/1e5 ,✬or -✬,✬Markersize ✬ ,5);
262 plot ((1: n_etapas)+0.5 ,( p_exit (1,1)/1e5)*ones(length(pt_etapas)
,1),✬b--✬);
263 set(gca ,✬xtick ✬ ,(1:1: n_etapas +1));
264 title(✬Presion en la salida de cada etapa ✬);
265 xlabel(✬Etapas ✬);
266 ylabel(✬Presion [bar]✬);
267 legend(✬P_{total}✬,✬P_{estatica}✬,✬Location ✬,✬northwest ✬);
268 txt1 = ✬Presion total minima a la salida del compresor ✬;
269 text(4,( p_exit (1,1)/1e5)+0.5, txt1)
270 axis ([1 n_etapas +1 0 12]);
271 figure (6); clf;
272 plot ((1: n_etapas)+0.5, rhot_etapas (:,1),✬ob-✬,✬Markersize ✬ ,5);
hold on;
273 plot ((1: n_etapas)+0.5, rho_etapas (:,1),✬or-✬,✬Markersize ✬ ,5);
274 set(gca ,✬xtick ✬ ,(1:1: n_etapas +1));
275 title(✬Densidad en la salida de cada etapa ✬);
276 xlabel(✬Etapas ✬);
277 ylabel(✬Densidad [kg/m^3]✬);
278 legend(✬\rho_{total}✬,✬\rho_{estatica}✬,✬Location ✬,✬northwest ✬)
;
279 axis ([1 n_etapas +1 1 7]);
280 figure (7); clf;
281 plot ((1: n_etapas)+0.5, r_t_etapas (:,1)*100,✬ob-✬,✬Markersize ✬ ,5)
; hold on;
282 plot ((1: n_etapas)+0.5, r_m_etapas (:,1)*100,✬k--✬,✬Markersize ✬ ,5)
;
283 plot ((1: n_etapas)+0.5, r_h_etapas (:,1)*100,✬om-✬,✬Markersize ✬ ,5)
;
284 set(gca ,✬xtick ✬ ,(1:1: n_etapas +1));
285 title(✬Radios en la salida de cada etapa ✬);
286 xlabel(✬Etapas ✬);
287 ylabel(✬Radio [cm]✬);
288 legend(✬r_{carcasa}✬,✬r_{medio}✬,✬r_{cubo}✬,✬Location ✬,✬
southeast ✬);
289 axis ([1 n_etapas +1 0 30]);
290 etapas_num = (1: n_etapas) ✬;
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291 disp(✬Radios ✬);
292 disp(✬ Etapa r_tip [mm] r_medio [mm] r_hub [mm]✬);
293 disp([ etapas_num r_t_etapas (:,1) *1000 r_m_etapas (:,1) *1000
r_h_etapas (:,1) *1000]);
294 disp(✬Presiones ✬);
295 disp(✬ Etapa P_total [Pa] P_estatica [Pa]✬);
296 disp([ etapas_num pt_etapas (:,1) p_etapas (:,1)]);
297 disp(✬Temperaturas ✬);
298 disp(✬ Etapa T_total [K] T_estatica [K]✬);
299 disp([ etapas_num Tt_etapas (:,1) T_etapas (:,1)]);
300 disp(✬Densidades ✬);
301 disp(✬ Etapa D_total [K] D_estatica [K]✬);
302 disp([ etapas_num rhot_etapas (:,1) rho_etapas (:,1)]);
303 fprintf(✬Presion total salida etapa 1 : %6.2f Pa\n✬,
pt_etapas (2,1));
304 fprintf(✬Presion estatica salida etapa 1 : %6.2f Pa\n✬,
p_etapas (2,1));
305 fprintf(✬Temperatura total salida etapa 1 : %6.2f K\n✬,
Tt_etapas (2,1));
306 fprintf(✬Temperatura estatica salida etapa 1: %6.2f K\n✬,
T_etapas (2,1));
307 fprintf(✬Relacion de Presion en la primera etapa: %6.2f\n✬,
pi_etapas (1,1));
308 fprintf(✬Relacion de Temperatura en la primera etapa: %6.2f\n✬,
Tt_etapas (2,1)/Tt_etapas (1,1));
B.2. Funcio´n para el ca´lculo de los para´metros de los modelos
emp´ıricos de Aungier (Aungier, 2003)
1 function [theta , inc , dev , kappa1 , kappa2 , stg_angle] = ...
2 cascade_exp_param(beta_1_deg , beta_2_deg ,sigma , tb_c ,
Ksh)
3 n = 0.025* sigma - 0.06 - (beta_1_deg /90) ^(1 + 1.2* sigma)
/(1.5 + 0.43* sigma);
4 p = 0.914 + sigma ^3/160;
5 i_r_zc = beta_1_deg^p/(5 + 46* exp (-2.3* sigma)) - 0.1* sigma
^3* exp(( beta_1_deg - 70)/4);
6 x = beta_1_deg /100;
7 b = 0.9625 - 0.17*x - 0.85*x^3;
8 m_10 = 0.249 + 0.074*x - 0.132*x^2 + 0.316*x^3;
9 m = m_10/sigma^b;
111
Ape´ndice B. Programas elaborados
10 d_r_zc = 0.01* sigma*beta_1_deg + (0.74* sigma ^1.9 + 3* sigma)
*( beta_1_deg /90) ^(1.67 + 1.09* sigma);
11 q = 0.28/(0.1 + tb_c ^0.3);
12 Kti = (10* tb_c)^q;
13 Ktd = 6.25* tb_c + 37.5* tb_c ^2;
14 theta = (1 + n - m)^ -1*(( beta_1_deg - beta_2_deg) - Ksh*(
Kti*i_r_zc - Ktd*d_r_zc));
15 inc = Ksh*Kti*i_r_zc + n*theta;
16 dev = Ksh*Ktd*d_r_zc + m*theta;
17 kappa1 = beta_1_deg - inc;
18 kappa2 = beta_2_deg - dev;
19 stg_angle = beta_1_deg - theta /2 - inc;
20 end
B.3. Programa para el ca´lculo de la geometr´ıa del a´labe rotor
y estator de la primera etapa del compresor axial
1 % Reynolds:
2 Rec_R = 330000;
3 Rec_S = 250000;
4 % Factor de Difusion:
5 DF_recomendado = 0.46;
6 DF_critico = 0.5;
7 % % Grado de reaccion para una linea media
8 r_rm_min = r(1,3)/r(1,2);
9 r_rm_max = r(1,1)/r(1,2);
10 r_rm = linspace(r_rm_min ,r_rm_max ,15);
11 GRm(1,1) = 0.50;
12 GRm(2,1) = 0.60;
13 GRm(3,1) = 0.70;
14 GRm(4,1) = GR(1,1);
15 GRm(5,1) = 0.90;
16 for i = 1: length(GRm)
17 R_r(:,i) = 1 - (1 - GRm(i,1))./r_rm .^2;
18 end
19 figure (1); clf;
20 plot(R_r(:,1),r_rm ,✬-.✬,✬MarkerSize ✬ ,3); hold all;
21 plot(R_r(:,2),r_rm ,✬-.✬,✬MarkerSize ✬ ,3);
22 plot(R_r(:,3),r_rm ,✬-.✬,✬MarkerSize ✬ ,3);
23 plot(R_r(:,4),r_rm ,✬o-✬,✬MarkerSize ✬ ,3);
24 plot(R_r(:,5),r_rm ,✬-.✬,✬MarkerSize ✬ ,3);
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25 plot ((0:0.1:1) ,r_rm_min*ones(length ((0:0.1:1)) ,1),✬k--✬);
26 plot ((0:0.1:1) ,1*ones(length ((0:0.1:1)) ,1),✬k--✬);
27 plot ((0:0.1:1) ,r_rm_max*ones(length ((0:0.1:1)) ,1),✬k--✬);
28 title ({✬R_{(r)} para diversos R_m✬});
29 xlabel(✬R✬);
30 ylabel(✬Relacion r/r_m✬);
31 legend(✬R_m = 50 %✬,✬R_m = 60 %✬,✬R_m = 70 %✬,✬R_m = 78 %✬,✬R_m
= 90 %✬,✬Location ✬,✬northwest ✬);
32 txt1 = ✬r_{h,1}✬;
33 txt2 = ✬r_{m}✬;
34 txt3 = ✬r_{t,1}✬;
35 text (0.9 ,0.72 , txt1);
36 text (0.33 ,1.05 , txt2);
37 text (0.33 ,1.30 , txt3);
38 axis ([0 1 0.6 1.4]);
39 % Distribucion de Ctheta:
40 aa = 2*U(1,1,2)*r(1,2)*(1-GR(1,1));
41 radio_1 (:,1) = linspace(r_h_etapas (1,1),r_t_etapas (1,1) ,15);
42 Ctheta = aa./ radio_1;
43 figure (2); clf;
44 plot(Ctheta ,radio_1 *100,✬o-✬,✬MarkerSize ✬ ,5); hold all;
45 plot ((50: Ctheta(end ,1)),(r(1,1) *100)*ones(length ((50: Ctheta(end
,1))) ,1),✬k--✬);
46 plot ((50: Ctheta (8,1)),(r(1,2) *100)*ones(length ((50: Ctheta (8,1))
) ,1),✬k--✬);
47 plot ((50: Ctheta (1,1)),(r(1,3) *100)*ones(length ((50: Ctheta (1,1))
) ,1),✬k--✬);
48 title ({✬C_{\theta ,2}_{(r)} utilizando el diseno de vortice
libre ✬});
49 xlabel(✬C_{\theta ,2} [m/s]✬);
50 ylabel(✬r_{rotor ,1} [cm]✬);
51 txt1 = ✬r_{t,1}✬;
52 txt2 = ✬r_{m,1}✬;
53 txt3 = ✬r_{t,1}✬;
54 text (65 ,28.5, txt1);
55 text (65 ,21.5, txt2);
56 text(65,15, txt3);
57 axis ([60 180 10 30]);
58 % % Alabe rotor:
59 % Longitud de cuerda
60 cuerda (1,1) = (ceil (1000*( Rec_R*( mu_aei/rho_aei)/w(1,1,2)))
/1000);
61 % Espaciamiento entre alabes
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62 s(1,1) = cuerda (1,1)/sigma (1,1);
63 % Numero de alabes:
64 N_alabes (1,1) = ceil (2*pi*r(1,2)/s(1,1));
65 fprintf(✬N_alabes_rotor: %6.0f\n✬,N_alabes (1,1));
66 % % Alabe estator:
67 % Longitud de cuerda
68 cuerda (2,1) = (ceil (100*( Rec_S*( mu_aei/rho_aei)/c(2,1,2)))/100)
;
69 % Espaciamiento entre alabes
70 s(2,1) = cuerda (2,1)/sigma (2,1);
71 % Numero de alabes:
72 N_alabes (2,1) = ceil (2*pi*r(1,2)/s(2,1));
73 fprintf(✬N_alabes_estator: %6.0f\n✬,N_alabes (2,1));
74 % % Calculos en cada radio de la 1era etapa
75 GRm_varios = [0.75 GR(1,1) 0.80];
76 r_h_estator_1 = 0.1416629; % r inferior obtenido por
interpolacion logaritmica
77 r_t_estator_1 = 0.2613056; % r superior obtenido por
interpolacion logaritmica
78 radio_2 (:,1) = linspace(r_h_estator_1 ,r_t_estator_1 ,15);
79 % Constantes gemetria alabe rotor transonico: DCA
80 tb_c_rotor_min = 0.03;
81 tb_c_rotor_max = 0.1;
82 tb_c_rotor = linspace(tb_c_rotor_max ,tb_c_rotor_min ,length(
radio_1)) ✬;
83 % Constantes Lieblein - angulo de incidencia
84 Ksh_rotor = 0.7; % para perfiles de doble arco circular;
85 % Constantes gemetria alabe estator transonico: DCA
86 tb_c_stator_min = 0.05;
87 tb_c_stator_max = 0.05;
88 tb_c_stator = linspace(tb_c_stator_min ,tb_c_stator_max ,length(
radio_2)) ✬;
89 % Constantes Lieblein - angulo de incidencia
90 Ksh_stator = 0.7; % para perfiles de doble arco circular;
91 % Variacion de la cuerda del alabe rotor a lo largo de su
envergadura:
92 cuerda_rot_r_inf = 0.10;
93 cuerda_rot_r_sup = 0.09;
94 cuerda_rot_r = linspace(cuerda_rot_r_inf ,cuerda_rot_r_sup ,
length(radio_1)) ✬;
95 cuerda_rot_r = [cuerda_rot_r cuerda_rot_r cuerda_rot_r ];
96 % Variacion de la cuerda del alabe rotor a lo largo de su
envergadura:
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97 cuerda_est_r_inf = 0.09;
98 cuerda_est_r_sup = 0.12;
99 cuerda_est_r = linspace(cuerda_est_r_inf ,cuerda_est_r_sup ,
length(radio_2)) ✬;
100 cuerda_est_r = [cuerda_est_r cuerda_est_r cuerda_est_r ];
101 % Calculos para el rotor de la 1era etapa:
102 for j = 1: length(GRm_varios)
103 for i = 1: length(radio_1)
104 U_r(i,j) = U(1,1,1)*( radio_1(i,1)/r(1,1));
105 w_1_r(i,j) = sqrt(U_r(i,j)^2 + c(1,2,2)^2);
106 c_1_r(i,j) = c(1,2,2);
107 M_w_1_r(i,j) = w_1_r(i,j)/a(1,1);
108 phi_r(i,j) = c(1,2,2)/U_r(i,j);
109 beta_1_r_rad(i,j) = atan (1/ phi_r(i,j));
110 beta_1_r_deg(i,j) = beta_1_r_rad(i,j)*(180/ pi);
111 GR_r(i,j) = 1 - (1 - GRm_varios(j))/( radio_1(i,1)/r
(1,2))^2;
112 beta_2_r_rad(i,j) = atan (2* GR_r(i,j)/phi_r(i,j) - tan(
beta_1_r_rad(i,j)));
113 beta_2_r_deg(i,j) = beta_2_r_rad(i,j)*(180/ pi);
114 wtheta_1_r(i,j) = U_r(i,j);
115 ctheta_1_r(i,j) = 0;
116 w_2_r(i,j) = c(2,2,2)/cos(beta_2_r_rad(i,j));
117 wtheta_2_r(i,j) = 2*U_r(i,j)*GR_r(i,j) - wtheta_1_r(i,j
);
118 ctheta_2_r(i,j) = U_r(i,j) - wtheta_2_r(i,j);
119 c_2_r(i,j) = sqrt(ctheta_2_r(i,j)^2 + c(2,2,2)^2);
120 Tt_2_r (1,1) = T(1,1) + U_r(i,j)*c(1,2,2)*(tan(
beta_1_r_rad(i,j)) - tan(beta_2_r_rad(i,j)))/Cp;
121 T_2_r(i,j) = Tt_2_r (1,1) - c_2_r(i,j)^2/(2* Cp);
122 a_2_r(i,j) = sqrt((gama - 1)*Cp(1,1)*T_2_r(i,j));
123 M_c_2_r(i,j) = c_2_r(i,j)/a_2_r(i,j);
124 alfa_2_r_rad(i,j) = asin(ctheta_2_r(i,j)/c_2_r(i,j));
125 alfa_2_r_deg(i,j) = alfa_2_r_rad(i,j)*(180/ pi);
126 alfa_3_r_rad(i,j) = alpha (1,2,1);
127 alfa_3_r_deg(i,j) = alfa_3_r_rad(i,j)*(180/ pi);
128 AR_rotor(i,j) = (radio_1(end ,1) - radio_1 (1,1))/
cuerda_rot_r(i,j);
129 Rec_rotor_r(i,j) = w_1_r(i,j)*cuerda_rot_r(i,j)/( mu_aei
/rho_aei);
130 Rec_estator_r(i,j) = c_2_r(i,j)*cuerda_est_r(i,j)/(
mu_aei/rho_aei);
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131 sigma_R_r(i,j) = cuerda_rot_r(i,j)*N_alabes (1,1) /(2*pi*
radio_1(i,1));
132 sigma_S_r(i,j) = cuerda_est_r(i,j)*N_alabes (2,1) /(2*pi*
radio_2(i,1));
133 DF_R_r(i,j) = 1 - w_2_r(i,j)/w_1_r(i,j) + abs(
wtheta_2_r(i,j) - wtheta_1_r(i,j))/(2* sigma_R_r(i,j)*
w_1_r(i,j));
134 DF_S_r(i,j) = 1 - c_2_r(i,j)/c_1_r(i,j) + abs(
ctheta_2_r(i,j) - ctheta_1_r(i,j))/(2* sigma_S_r(i,j)*
c_1_r(i,j));
135 % Datos estimados de ec experimentales (Aungier):
136 % Rotor
137 [theta_rotor(i,j), inc_rotor(i,j), dev_rotor(i,j),
kappa1_rotor(i,j), kappa2_rotor(i,j), stagger_rotor(i
,j)] = ...
138 cascade_exp_param(beta_1_r_deg(i,j),
beta_2_r_deg(i,j), sigma_R_r(i,j),
tb_c_rotor(i,1), Ksh_rotor);
139 cuerda_axial_rotor(i,j) = cuerda_rot_r(i,j)*cosd(
stagger_rotor(i,j));
140 % Estator
141 [theta_stator(i,j), inc_stator(i,j), dev_stator(i,j),
kappa1_stator(i,j), kappa2_stator(i,j),
stagger_stator(i,j)] = ...
142 cascade_exp_param(alfa_2_r_deg(i,j),
alfa_3_r_deg(i,j), sigma_S_r(i,j),
tb_c_stator(i,1), Ksh_stator);
143 cuerda_axial_stator(i,j) = cuerda_est_r(i,j)*cosd(
stagger_stator(i,j));
144 end
145 end
146 %%
147 figure (3); clf;
148 plot(Rec_rotor_r (:,2),radio_1 (:,1)*100,✬o-✬);
149 title(✬Numero de Reynolds a lo largo de la altura del alabe
rotor ✬);
150 xlabel(✬Re✬);
151 ylabel(✬r_{rotor ,1} [cm]✬);
152 axis ([2.0 e5 4.5e5 10 30]);
153 figure (4); clf;
154 plot(DF_R_r (:,2),radio_1 *100,✬o-✬,✬MarkerSize ✬ ,5); hold all;
155 plot(DF_R_r (:,1),radio_1 *100,✬--✬,✬MarkerSize ✬ ,5); hold all;
156 plot(DF_R_r (:,3),radio_1 *100,✬--✬,✬MarkerSize ✬ ,5); hold all;
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157 plot(DF_recomendado*ones(length(radio_1) ,1),linspace (0.1 ,0.3,
length(radio_1))*100,✬-m✬,✬Linewidth ✬ ,0.2);
158 plot(DF_critico*ones(length(radio_1) ,1),linspace (0.1 ,0.3, length
(radio_1))*100,✬-r✬,✬Linewidth ✬ ,0.2);
159 plot ((0.15:0.01: DF_R_r(end ,1)),radio_1(end ,1) *100* ones(length
((0.15:0.01: DF_R_r(end ,1))) ,1),✬k--✬);
160 plot ((0.15:0.01: DF_R_r (8,1)),radio_1 (8,1) *100* ones(length
((0.15:0.01: DF_R_r (8,1))) ,1),✬k--✬);
161 plot ((0.15:0.01: DF_R_r (1,1)),radio_1 (1,1) *100* ones(length
((0.15:0.01: DF_R_r (1,1))) ,1),✬k--✬);
162 title ({✬Factor de difusion en el alabe rotor para diversos R_m✬
});
163 xlabel(✬DF✬);
164 ylabel(✬r_{rotor ,1} [cm]✬);
165 legend(✬R_m = 78 %✬,✬R_m = 75 %✬,✬R_m = 80 %✬,✬DF_{recomendado}
✬,✬DF_{critico}✬);
166 txt1 = ✬r_{t,1}✬;
167 txt2 = ✬r_{m,1}✬;
168 txt3 = ✬r_{t,1}✬;
169 text (0.26 ,28.5 , txt1);
170 text (0.26 ,21.5 , txt2);
171 text (0.26,15, txt3);
172 axis ([0.25 0.6 10 30]);
173 figure (5); clf;
174 plot(cuerda_axial_rotor (:,2)*100/2 , radio_1 *100,✬b✬); hold on;
175 plot(-cuerda_axial_rotor (:,2)*100/2 , radio_1 *100,✬b✬);
176 plot([- cuerda_axial_rotor (1,2) *100/2 cuerda_axial_rotor (1,2)
*100/2] ,[ radio_1 (1,1) radio_1 (1,1)]*100,✬b✬);
177 plot([- cuerda_axial_rotor(end ,2) *100/2 cuerda_axial_rotor(end
,2) *100/2] ,[ radio_1(end ,1) radio_1(end ,1)]*100 ,✬b✬);
178 title ({✬Variacion la cuerda a lo largo de la altura del alabe ✬,
✬para diseno libre de vortice ✬});
179 xlabel(✬cuerda [cm]✬);
180 ylabel(✬radio [cm]✬);
181 axis ([-20 20 10 30]);
182 figure (6); clf;
183 plot(sigma_R_r (:,2),radio_1 *100,✬o-✬); hold on;
184 plot ((0.4:0.01: sigma_R_r(end ,1)),(radio_1(end ,1) *100)*ones(
length ((0.4:0.01: sigma_R_r(end ,1))) ,1),✬k--✬);
185 plot ((0.4:0.01: sigma_R_r (8,1)),(radio_1 (8,1) *100)*ones(length
((0.4:0.01: sigma_R_r (8,1))) ,1),✬k--✬);
186 plot ((0.4:0.01: sigma_R_r (1,1)),(radio_1 (1,1) *100)*ones(length
((0.4:0.01: sigma_R_r (1,1))) ,1),✬k--✬);
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187 title ({✬Variacion la solidez a lo largo de la altura del alabe
rotor ✬,✬para diseno libre de vortice ✬});
188 xlabel(✬\sigma ✬,✬FontSize ✬ ,15);
189 ylabel(✬r_{rotor ,1} [cm]✬);
190 txt1 = ✬r_{t,1}✬;
191 txt2 = ✬r_{m,1}✬;
192 txt3 = ✬r_{t,1}✬;
193 text (0.65 ,28.5 , txt1);
194 text (0.65 ,21.5 , txt2);
195 text (0.65,15, txt3);
196 axis ([0.6 2.6 10 30]);
197 set(gca ,✬xtick ✬ ,(0.6:0.2:2.6));
198 figure (7); clf;
199 plot(M_w_1_r (:,2),radio_1 *100,✬o-✬);
200 title ({✬Numero de Mach correspondiente a la velocidad ✬,✬
relativa de entrada al alabe rotor ✬});
201 xlabel(✬M_{w,1}✬);
202 ylabel(✬r_{rotor ,1} [cm]✬);
203 axis ([0.6 1.3 10 30]);
204 figure (8); clf;
205 plot(theta_rotor (:,2),radio_1 (:,1)*100,✬o-✬);
206 title(✬angulo de curvatura del alabe rotor ✬);
207 xlabel(✬\theta ✬);
208 ylabel(✬r_{rotor ,1} [cm]✬);
209 axis ([10 60 10 30]);
210 figure (9); clf;
211 plot(inc_rotor (:,2),radio_1 (:,1)*100,✬o-✬);
212 title(✬angulo de incidencia del alabe rotor ✬);
213 xlabel(✬i^*✬);
214 ylabel(✬r_{rotor ,1} [cm]✬);
215 axis([-5 5 10 30]);
216 figure (10); clf;
217 plot(dev_rotor (:,2),radio_1 (:,1)*100,✬o-✬);
218 title(✬angulo de desviacion del alabe rotor ✬);
219 xlabel(✬\delta ✬);
220 ylabel(✬r_{rotor ,1} [cm]✬);
221 axis ([5 10 10 30]);
222 figure (11); clf;
223 plot(stagger_rotor (:,2),radio_1 (:,1)*100,✬o-✬);
224 title(✬angulo de calado del alabe rotor ✬);
225 xlabel(✬\xi✬);
226 ylabel(✬r_{rotor ,1} [cm]✬);
227 axis ([10 70 10 30]);
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228 figure (12); clf;
229 plot(cuerda_axial_stator (:,2)*100/2 , radio_2 *100,✬b✬); hold on;
230 plot(-cuerda_axial_stator (:,2)*100/2 , radio_2 *100,✬b✬);
231 plot([- cuerda_axial_stator (1,2) *100/2 cuerda_axial_stator (1,2)
*100/2] ,[ radio_2 (1,1) radio_2 (1,1)]*100,✬b✬);
232 plot([- cuerda_axial_stator(end ,2) *100/2 cuerda_axial_stator(end
,2) *100/2] ,[ radio_2(end ,1) radio_2(end ,1)]*100 ,✬b✬);
233 xlabel(✬cuerda [cm]✬);
234 ylabel(✬radio [cm]✬);
235 axis ([-20 20 10 30]);
236 dz_r = cuerda_axial_rotor (1,2) *100/2;
237 figure (13); clf;
238 plot(cuerda_axial_rotor (:,2) *100/2 + dz_r ,radio_1 *100,✬b✬);
hold on;
239 plot(-cuerda_axial_rotor (:,2) *100/2 + dz_r ,radio_1 *100,✬b✬);
240 plot([- cuerda_axial_rotor (1,2) *100/2 cuerda_axial_rotor (1,2)
*100/2] + dz_r ,[ radio_1 (1,1) radio_1 (1,1)]*100,✬b✬);
241 plot([- cuerda_axial_rotor(end ,2) *100/2 cuerda_axial_rotor(end
,2) *100/2] + dz_r ,[ radio_1(end ,1) radio_1(end ,1)]*100 ,✬b✬);
242 dz_s = cuerda_axial_stator (8,2) *100/2 + cuerda_axial_rotor (8,2)
*100/2;
243 porcentaje_juego_axial = 0.25;
244 juego_axial = porcentaje_juego_axial*cuerda_axial_stator (8,2)
*100;
245 desp = dz_r + dz_s + juego_axial;
246 plot(cuerda_axial_stator (:,2) *100/2 + desp ,radio_2 *100,✬r✬);
hold on;
247 plot(-cuerda_axial_stator (:,2) *100/2 + desp ,radio_2 *100,✬r✬);
248 plot([- cuerda_axial_stator (1,2) *100/2 cuerda_axial_stator (1,2)
*100/2] + desp ,[ radio_2 (1,1) radio_2 (1,1)]*100,✬r✬);
249 plot([- cuerda_axial_stator(end ,2) *100/2 cuerda_axial_stator(end
,2) *100/2] + desp ,[ radio_2(end ,1) radio_2(end ,1)]*100 ,✬r✬);
250 xlabel(✬cuerda [cm]✬);
251 ylabel(✬radio [cm]✬);
252 axis ([-20 40 10 30]);
253 figure (14); clf;
254 plot(Rec_estator_r (:,2),radio_2 (:,1)*100,✬o-✬);
255 title(✬Numero de Reynolds a lo largo de la altura del alabe
estator ✬);
256 xlabel(✬Re✬);
257 ylabel(✬r_{estator ,1} [cm]✬);
258 axis ([2.2 e5 2.8e5 10 30]);
259 figure (15); clf;
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260 plot(DF_S_r (:,2),radio_2 *100,✬o-✬,✬MarkerSize ✬ ,5); hold all;
261 plot(DF_recomendado*ones(length(radio_2) ,1),linspace (0.1 ,0.3,
length(radio_2))*100,✬-m✬,✬Linewidth ✬ ,0.2);
262 plot(DF_critico*ones(length(radio_2) ,1),linspace (0.1 ,0.3, length
(radio_2))*100,✬-r✬,✬Linewidth ✬ ,0.2);
263 title ({✬Factor de difusion en el pasaje estator ✬});
264 xlabel(✬DF✬);
265 ylabel(✬r_{estator ,1} [cm]✬);
266 axis ([ -0.15 0.15 10 30]);
267 figure (16); clf;
268 plot(M_c_2_r (:,2),radio_2 *100,✬o-✬);
269 title ({✬Numero de Mach correspondiente a la velocidad ✬,✬
relativa de entrada al alabe estator ✬});
270 xlabel(✬M_{c,2}✬);
271 ylabel(✬r_{estator ,1} [cm]✬);
272 axis ([0.50 0.75 10 30]);
273 set(gca ,✬xtick ✬ ,(0.50:0.05:0.75));
274 figure (17); clf;
275 plot(theta_stator (:,2),radio_2 (:,1)*100,✬o-✬);
276 title(✬angulo de curvatura del alabe estator ✬);
277 xlabel(✬\theta ✬);
278 ylabel(✬r_{estator ,1} [cm]✬);
279 axis ([30 70 10 30]);
280 figure (18); clf;
281 plot(inc_stator (:,2),radio_2 (:,1)*100,✬o-✬);
282 title(✬angulo de incidencia del alabe estator ✬);
283 xlabel(✬i^*✬);
284 ylabel(✬r_{estator ,1} [cm]✬);
285 axis([-4 0 10 30]);
286 figure (19); clf;
287 plot(dev_stator (:,2),radio_2 (:,1)*100,✬o-✬);
288 title(✬angulo de desviacion del alabe estator ✬);
289 xlabel(✬\delta ✬);
290 ylabel(✬r_{estator ,1} [cm]✬);
291 axis ([7 15 10 30]);
292 figure (20); clf;
293 plot(stagger_stator (:,2),radio_2 (:,1)*100,✬o-✬);
294 title(✬angulo de calado del alabe estator ✬);
295 xlabel(✬\xi✬);
296 ylabel(✬r_{estator ,1} [cm]✬);
297 axis ([8 20 10 30]);
298 %%
299 item = (1:15) ✬;
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300 disp(✬item radio_2 theta_rotor tb_c_rotor cuerda_rot_r
stagger_rotor cuerda_axial_rotor tb_c*cuerda ✬);
301 disp([item (radio_1 (:,1))*100 theta_rotor (:,2) tb_c_rotor (:,1)
...
302 cuerda_rot_r (:,1) *100 stagger_rotor (:,2) cuerda_axial_rotor
(:,2) *100 tb_c_rotor (:,1).* cuerda_rot_r (:,1) *100]);
303 disp(✬item radio_2 theta_stator tb_c_stator cuerda_est_r
stagger_stator cuerda_axial_stator tb_c*cuerda ✬);
304 disp([item (radio_2 (:,1))*100 theta_stator (:,2) tb_c_stator
(:,1)...
305 cuerda_est_r (:,1) *100 stagger_stator (:,2) cuerda_axial_stator
(:,2) *100 tb_c_stator (:,1).* cuerda_est_r (:,1) *100]);
306 extremo_rotor_inferior = (cuerda_axial_rotor (1,2) *100/2 + dz_r)
;
307 extremo_stator_superior = (-cuerda_axial_stator(end ,2) *100/2 +
desp);
308 fprintf(✬Extremo_rotor_inferior = %6.4f cm \n✬,
extremo_rotor_inferior);
309 fprintf(✬Extremo_stator_superior = %6.4f cm \n✬,
extremo_stator_superior);
310 if extremo_rotor_inferior < extremo_stator_superior
311 fprintf(✬No_existe_interferencia_Separacion = %6.4f mm \n✬
,(extremo_stator_superior - extremo_rotor_inferior)*10);
312 else
313 disp(✬Existe interferencia ✬);
314 end
315 fprintf(✬Cuerda_axial_media_rotor1 = %6.4f mm \n✬,
cuerda_axial_rotor (8,2) *1000);
316 fprintf(✬Cuerda_axial_media_stator1 = %6.4f mm \n✬,
cuerda_axial_stator (8,2) *1000);
317 fprintf(✬porcentaje_juego_axial = %6.4f \n✬,
porcentaje_juego_axial);
318 fprintf(✬Juego_axial1 = %6.4f mm \n✬,juego_axial *10);
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